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Demands  for  more  maneuverable  and  stealthy  air  vehicles  have  encouraged  the  development  of  new 
control  concepts  for  separated  flows.  The  goal  of  this  research  is  the  control  of  leading-edge  vortex 
breakdown  by  open-loop,  along-the-core  blowing  near  the  apex  of  a  delta  wing  to  improve  lift  and 
maneuverability  at  high  angles  of  attack.  Control  is  dependent  on  the  knowledge  of  and  the  ability  to 
detect  principle  characteristics  of  the  phenomena.  Therefore,  an  experimental  study  of  a  70°  delta  wing 
was  accomplished  to  better  understand  the  physical  properties  of  the  vortical  flow  and  the  vortex 
breakdown  phenomena.  Multiple  experimental  methods  were  used  to  characterize  the  flow  field  and  its 
influence  on  the  model’s  surfaces  as  well  as  to  identify  parameters  for  closed-loop  feedback  control. 

Both  symmetric  and  asymmetric  blowing  configurations  are  shown  to  displace  the  controlled  breakdown 
location;  the  effectiveness  of  the  control  improves  as  the  blowing  mass  flow  rate  is  increased.  Results 
indicate  that  blowing  increases  the  momentum  in  the  vortex  core  which  thus  overcomes  the  adverse 
pressure  gradient  generated  at  the  trailing  edge  of  the  wing,  resulting  in  the  downstream  shift  of  the 
breakdown  location.  The  addition  of  momentum  to  the  vortex  core  by  along-the-core  blowing  is  effective; 
however,  it  requires  large  amounts  of  energy  to  influence  the  breakdown  location. 

The  results  of  this  dissertation  have  precisely  described  the  structure  of  vortices  over  a  delta  wing  at  high 
angles  of  attack,  the  character  of  the  breakdown  phenomena  including  its  unsteady  aspects  and  the 
influence  of  along-the-core  blowing  to  control  the  vortex  breakdown  location. 
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Resume 


Les  avions  de  combat  doivent  pouvoir  evoluer  a  des  incidences  elevees  ou  l'ecoulement  decode  pour 
former  des  structures  tourbillonnaires.  La  comprehension  et  la  maitrise  de  ce  genre  d'ecoulement  et  du 
phenomene  d'eclatement  tourbillonnaire  sont  essentielles  car  leur  comportement  impose  des  limites 
physiques  aux  regimes  du  vol. 

Le  premier  objectif  des  recherches  experimentales  etait  l'amelioration  de  la  comprehension  des  proprietes 
physiques  de  l'eclatement  afin  de  parvenir  a  controler  le  phenomene.  Les  experiences  ont  ete  realisees 
avec  une  aile  delta  de  70°  de  fleche  en  utilisant  plusieurs  methodes  d'investigations.  Un  deuxieme  objectif 
etait  de  mettre  en  evidence  les  parametres  pouvant  etre  utilises  dans  un  systeme  de  controle  en  boucle 
fermee  destine  a  agir  sur  l'eclatement.  Un  troisieme  objectif  etait  d'etudier  l'influence  d'un  controle  realise 
par  soufflage  continu  dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon. 

L'etude  d'un  soufflage  symetrique  et  dissymetrique  a  montre  l'independance  de  chaque  tourbillon  pour  les 
actions  de  controle,  ce  qui  permet  une  etude  detaillee  sur  un  seul  cote  de  l'aile.  Le  soufflage  a  entrame  le 
deplacement  de  l'eclatement  vers  l'aval  en  relation  directe  avec  l'accroissement  du  debit  de  soufflage.  Les 
resultats  indiquent  que  le  mouvement  de  l'eclatement  vers  l'aval  resulte  de  l'injection  de  quantite  de 
mouvement  dans  la  structure  tourbillonnaire. 

Les  experiences  executees  dans  le  cadre  de  cette  these  ont  permis  de  preciser  la  structure  d'un  tourbillon 
eclate  d'aile  delta,  de  definir  ses  proprietes  fluctuantes  et  d'analyser  l'effet  d'une  injection  fluide.  Des 
conclusions  ont  ete  tirees  quant  a  l'efficacite  du  precede  et  aux  possibilites  de  definir  un  indicateur  fiable 
d'eclatement  pouvant  etre  inclus  dans  une  boucle  de  controle  actif.  Les  nombreux  renseignements  obtenus 
sur  les  instability  de  l'eclatement  ainsi  que  sur  la  structure  de  la  nappe  tourbillonnaire  seront  exploitables 
dans  le  cadre  des  etudes  sur  le  controle  instationnaire. 


Abstract 

Demands  for  more  maneuverable  and  stealthy  air  vehicles  have  encouraged  the  development  of  new 
control  concepts  for  separated  flows.  An  understanding  of  the  vortical  structures  and  the  vortex 
breakdown  phenomena  is  essential  due  to  the  physical  limits  they  impose  on  aircraft  at  extreme  flight 
conditions. 

The  goal  of  this  research  is  the  control  of  leading-edge  vortex  breakdown  by  open-loop,  along-the-core 
blowing  near  the  apex  of  a  delta  wing  to  improve  lift  and  maneuverability  at  high  angles  of  attack. 

Control  is  dependent  on  the  knowledge  of  and  the  ability  to  detect  principle  characteristics  of  the 
phenomena.  Therefore,  an  experimental  study  of  a  70°  delta  wing  was  accomplished  to  better  understand 
the  physical  properties  of  the  vortical  flow  and  the  vortex  breakdown  phenomena.  Multiple  experimental 
methods  were  used  to  characterize  the  flow  field  and  its  influence  on  the  model's  surfaces  as  well  as  to 
identify  parameters  for  closed-loop  feedback  control.  The  results  of  the  nominal  test  conditions 
established  the  basis  for  analyzing  the  influence  of  the  flow  control. 

Both  symmetric  and  asymmetric  blowing  configurations  are  shown  to  displace  the  controlled  breakdown 
location;  the  effectiveness  of  the  control  improves  as  the  blowing  mass  flow  rate  is  increased.  Results 
indicate  that  blowing  increases  the  momentum  in  the  vortex  core  which  thus  overcomes  the  adverse 
pressure  gradient  generated  at  the  trailing  edge  of  the  wing,  resulting  in  the  downstream  shift  of  the 
breakdown  location.  The  addition  of  momentum  to  the  vortex  core  by  along-the-core  blowing  is  effective; 
however,  it  requires  large  amounts  of  energy  to  influence  the  breakdown  location. 

The  results  of  this  dissertation  have  precisely  described  the  structure  of  vortices  over  a  delta  wing  at  high 
angles  of  attack,  the  character  of  the  breakdown  phenomena  including  its  unsteady  aspects  and  the 
influence  of  along-the-core  blowing  to  control  the  vortex  breakdown  location. 
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fleche.  Mesures  par  velocimetrie  laser  a  a  =  12,5°  (a)  Rec  =  116800  (b)  Rec  =  145400 

(Lowson  et.  al.  1995) . 44 
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5 


Fig.  2.15  :  Schema  des  tourbillons  autour  d'une  aile  delta,  (a)  Ecoulement  visualise,  (b) 


Approximation  simple  de  l'ecoulement  (Brown  et  Michael  1955) . 56 

Fig.  2.16  :  Schema  d'une  solution  analytique  pour  un  tourbillon  (a)  Solution  de  la  forme  "deux 

cellules"  proposee  par  Sullivan,  (b)  Solution  proposee  Burgers  (Sullivan  1959) . 57 

Fig.  2.17  :  Critere  de  Ludwieg  (1961) . 59 


Fig.  2.18  :  Influences  des  differentes  methodes  de  controle  en  aval  d'une  aile  delta  mince  a  bord 
d'attaque  aigu  avec  un  angle  de  fleche  de  60°  a  20°  d'incidence  (Werle  1960).  (a)  Un 
obstacle  (b)  Une  aspiration  (c)  Un  jet  a  contre  courant  (d)  Un  jet  dans  le  sens  du  courant 


par . 71 

Fig.  2.19  :  Deux  types  de  volets  du  bord  d'attaque  (Rao  1979,  1980) . 74 

Fig.  2.20  :  Les  volets  (Marchman  et  Grantz  1982) . 76 

Fig.  2.21  :  Volet  d'apex  (Rao  et  Buter  1983) . 77 

Fig.  2.22:  Volets  d'onglets  (Hoffler  et  Rao  1984) . 79 

Fig.  2.23  :  Volets  d'apex  perpendiculaires  a  l'extrados  (Wahls,  Vess  et  Moskovitz  1986) . 79 

Fig.  2.24  :  Volet  de  cavite  (Schaeffer  et.  al.  1993) . 81 

Fig.  2.25  :  Deux  methodes  de  controle  differentes  (Gursul  et.  al.  1995) . 83 

Fig.  2.26  :  Aspiration  a  la  jonction  de  l'aile  et  de  volet  (Cornish  1970) . 87 

Fig.  2.27  :  Aspiration  de  bord  d'attaque  (Owens  et  Perkins  1995) . 89 


Fig.  2.28  :  Influence  d'un  reacteur  au  bord  de  fuite  d'une  maquette  type  Concorde  a  12°  d'incidence 
(a)  reacteur  ferme  :  Vj  =  0  (b)  reacteur  transparent :  V)  ~  0,7U<*,  (c)  reacteur  en  marche  : 
Vj  =  6U„.  Vues  de  tranches  d'ecoulement  longitudinales  passant  par  l'axe  du  reacteur  (a 


gauche)  et  transversales  situees  au  bord  de  fuite  (a  droite)  (Werle  et  Fiant  1964) . 91 

Fig.  2.29  :  Aile  delta  avec  soufflage  au  bord  de  fuite  (Nawrocki  1995) . 92 

Fig.  2.30  :  Soufflage  au  bord  de  fuite  (Vorobieff  et  Rockwell  1998) . 94 

Fig.  2.31  :  Aile  delta  avec  soufflage  dans  une  direction  normale  au  bord  d'attaque  (Trebble  1966) . 97 

Fig.  2.32  :  Soufflage  apartir  du  plan  median  de  l'aile  (Cornish  1970) . 98 


Fig.  2.33  :  Influence  d'un  jet  situe  a  la  mi-corde  emis  suivant  l'axe  du  tourbillon  autour  d'une  demi- 
aile  delta  de  60°  de  fleche  a  25°  d'incidence.  (a,b)  sans  jet  (c,d)  avec  jet:  Vj  =  30U„  ou  C^ 

=  0,5.  Vues  de  tranches  laterales  parallele  a  l'extrados  (a  gauche)  et  transversales  situees 

pres  du  bord  de  fuite  (a  droite)  (Werle  1971) . 100 

Fig.  2.34  :  Soufflage  a  partir  du  plan  median  de  l'aile  a  25%  de  la  corde  (Werle  et  Gallon  1972) . 101 

Fig.  2.35  :  Soufflage  le  long  et  parallele  aux  bords  d'attaques  (Spillman  et  Goodridge  1972) . 101 

Fig.  2.36  :  (a)  Influence  de  C^  sur  le  coefficient  de  portance,  la  finesse  et  le  coefficient  de  moment. 

(b)  Resultats  experimentaux  compares  avec  la  theorie  de  Polhamus  (Bradley  et  Wray 

1974) . 103 

Fig.  2.37  :  Soufflage  dirige  dans  la  direction  du  cceur  du  tourbillon  (Bradley,  Whitten  et  Wray 

1976) . 104 

Fig.  2.38  :  (a)  Maquette  a  4  jets  de  soufflage  sur  l'extrados.  (b)  Maquette  avec  4  jets  de  soufflage 

dans  le  fuselage  (Shi  et.  al.  1987) . 109 

Fig.  2.39  :  Demi-aile  delta  avec  un  jet  de  soufflage  dirige  parallelement  au  bord  d'attaque  (Visser  et. 

al.  1988) . Ill 


6 


Fig.  2.40  :  Soufflage  par  une  fente  le  long  du  bord  d'attaque  arrondi  (Wood  et  Roberts  1988) 
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Fig.  4.4  :  Position  de  l'eclatement  en  fonction  du  temps  pour  U«,  =  lOcm/s  et  a  =  35°,  sans  controle. 
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Fig.  4.5  :  Positions  moyennes  du  point  d'eclatement  en  fonction  de  l’incidence  et  de  la  vitesse  amont 

et  ecarts-types  correspondants.  Sans  soufflage . 177 
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1. 


INTRODUCTION 


Les  avions  de  combat  et  les  missiles  tactiques  doivent  pouvoir  evoluer  a  des  incidences  elevees  ou 
l'ecoulement  decode  en  plusieurs  endroits  de  l'appareil  pour  former  des  structures  tourbillonnaires 
tres  concentrees  au  sein  desquelles  le  fluide  est  anime  d'un  mouvement  de  rotation  extremement 
rapide.  De  telles  structures  -  plus  communement  appelees  tourbillons  -  sont  le  resultat  de 
decollements  se  produisant  notamment  pres  de  la  pointe  avant  d'un  corps  allonge  (fuselage  de 
l'avion  ou  du  missile)  ou  bien  sur  les  ailes  a  forte  fleche.  D'ou  l'interet  que  presente  l'etude  des 
ecoulements  tridimensionnels  decodes  et  des  tourbillons  associes. 

En  ce  qui  concerne  les  avions  de  combat  -  sur  lesquels  notre  attention  va  se  concentrer  -  les 
constructeurs  ont  depuis  longtemps  adopte  des  ailes  a  bord  d'attaque  en  forte  fleche.  En  particulier, 
les  ailes  delta  ont  des  avantages  structuraux  et  aerodynamiques  notables  (voir  Fig.  1.1).  Sur  le  plan 
de  la  structure,  ces  ailes  sont  plus  rigides  et  moins  lourdes  que  les  ailes  classiques  de  performances 
similaires  et  ont  des  caracteristiques  reduisant  fortement  la  torsion  et  la  flexion  de  l'aile.  En  outre, 
sur  le  plan  aerodynamique,  les  ailes  delta  ont,  grace  a  leurs  profils  minces,  une  trainee  d’onde 
moindre  en  regime  de  vol  supersonique.  Enfin,  les  ailes  delta  possedent  des  avantages  significatifs 
en  terme  de  portance  aux  incidences  elevees  en  developpant  une  sur-portance  tourbillonnaire  plus 
importante  que  les  ailes  traditionnelles. 
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Fig.  1.1  :  Quelques  exemples  d’ailes  delta  actuelles. 

II  y  a  cependant,  une  limite  physique  au  domaine  de  vol  aux  hautes  incidences  des  avions  de  combat 
en  raison  d'une  disorganisation  brutale  des  tourbillons  intenses  se  formant  au-dessus  de  l'aile  qui 
survient  au-dela  d'une  certaine  incidence.  Ce  phenomene,  appele  eclatement  tourbillonnaire,  se 
manifeste  par  une  dilatation  de  la  structure  tourbillonnaire,  avec  presence  d’un  point  d’arret  sur 
l’axe  du  tourbillon  suivi  d’une  zone  de  recirculation  assez  developpee  donnant  naissance,  en  aval,  a 
un  ecoulement  tres  turbulent.  L’apparition  de  l’eclatement  se  traduit  generalement  par  une 
diminution  de  la  portance  de  l'aile.  En  outre,  comme  l'eclatement  ne  se  produit  pas  de  fagon 
symetrique  sur  les  deux  demi-ailes,  il  y  a  creation  d’un  moment  qui,  couple  a  des  instability,  donne 
naissance  a  un  comportement  tres  desagreable  appele  "wing  rock"  ou  l'aile  delta  bascule  en  roulis 
de  maniere  instable. 

Ainsi,  la  comprehension  de  ces  phenomenes  et  l'extension  des  applications  de  la  portance  d’origine 
tourbillonnaire  pour  le  vol  aux  grandes  incidences  represented  un  theme  de  recherche  primordial. 
Bien  qu’actuellement  le  vol  au-dessus  de  20°  d’incidence  soit,  pour  la  plupart  des  avions,  rendu 
impossible  par  les  instability  et  l’insuffisance  des  moyens  de  controle,  il  semble  que  des  avions 
experimentaux  pourront  bientot  maintenir  un  vol  controle  jusqu’a  70°  d’incidence. 


La  presence  de  tourbillons  intenses  autour  des  vehicules  peut  etre  une  cause  d'augmentation  des 
performances  (cas  de  la  portance  tourbillonnaire),  mais  aussi  entrainer  des  pertes  de  stabilite  par 
interaction  entre  tourbillons  et  surfaces  de  controle  ainsi  que  par  eclatement. 

Ces  interactions  ont  ete  mises  en  evidence  lors  d'essais  en  vol,  realises  sur  un  F-18  specialement 
equipe  et  baptise  “High  Alpha  Research  Vehicle”,  qui  ont  permis  de  visualiser  les  tourbillons  en 
fonction  de  Tangle  d'incidence.  Les  photographies  de  la  figure  1.2  montrent  une  visualisation  du 
tourbillon  genere  au  nez  de  fuselage  et  son  eclatement,  tel  qu’il  peut  etre  observe  en  vol.  Cet 
eclatement,  similaire  a  celui  observe  autour  des  ailes  delta,  est  susceptible  ici  d'interagir  avec  le 
champ  aerodynamique  de  l'aile  et  de  destabiliser  l'appareil. 


Fig.  1.2  :  NASA  F-18  “High  Alpha  Research  Vehicle”  aux  incidences  elevees  montrant  un 
tourbillon  produit  sur  le  nez  du  fuselage  et  son  eclatement  au-dessus  de  l'aile. 

En  outre,  les  tourbillons  sont  sources  de  nuisances  diverses  par  generation  de  bruit  et  de  vibrations 
et  ils  peuvent  apporter  une  gene  a  la  navigation  par  influence  sur  un  avion  suiveur  (cas  des 
tourbillons  de  bout  d'aile).  L'aerodynamique  des  tourbillons  conceme  done  un  domaine  bien  plus 
vaste  que  celui  des  avions  de  combat,  puisqu'ils  preoccupent  les  constructeurs  d'avions  de  transport 
gros  porteurs,  les  industriels  de  l'automobile,  les  turbo  machinistes,  les  constructeurs  de  sous-marin, 
etc. 
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L’eclatement  tourbillonnaire  est  sans  conteste  un  phenomene  majeur  de  la  mecanique  des  fluides  si 


Ton  en  juge  par  la  variete  des  domaines  ou  on  le  rencontre  (aerodynamique,  hydrodynamique, 
turbomachines,  combustion,  geo-physique,  etc.)  et  par  le  grand  nombre  de  publications  qui  lui  ont 
ete  consacrees  (et  dont  un  aperqu  est  donne  dans  la  bibliographic).  Bien  que  connu  depuis 
longtemps,  l'eclatement  est  encore  incompletement  elucide  sur  le  plan  physique  et  sa  modelisation 
se  heurte  a  des  difficultes  serieuses  en  raison  de  la  complexity  du  champ  aerodynamique  dont  il  est 
difficile  de  capturer  tous  les  composants.  Durant  les  50  dernieres  annees,  de  nombreux  auteurs  se 
sont  attaches  a  comprendre  et  decrire  l'ecoulement  tourbillonnaire  ainsi  que  le  phenomene 
d'eclatement,  puis  a  proposer  diverses  techniques  de  controle  de  l'eclatement  destinees  a  le 
supprimer  ou,  au  contraire,  a  le  precipiter.  Le  phenomene  intervient  done  dans  des  configurations 
d'echelles  tres  variees  et  se  presente  par  voie  de  consequence  sous  des  aspects  physiques  souvent 
differents. 

Dans  des  circonstances  d'utilisation  extremes,  les  regies  de  conception  classiques  ou  Ton  s'attache  a 
eviter  par  un  design  adequat  la  survenue  de  phenomenes  nefastes  s'averent  insuffisantes.  On  est 
alors  amene  a  envisager  des  precedes  de  controle  des  ecoulements  en  vue  de  maitriser  les 
circonstances  defavorables  et  meme  d'en  tirer  profit.  Ainsi,  le  controle  de  l'eclatement  des 
tourbillons  peut  avoir  pour  objectif  d'eliminer  -  ou  de  retarder  -  le  phenomene,  mais  aussi  de  le 
provoquer  ou  de  le  precipiter.  C'est  ce  que  Ton  cherchera  pour  creer  un  moment  de  roulis  ameliorant 
les  qualites  manoeuvrantes  d'un  avion  de  combat  ou  bien  si  Ton  desire  tuer  des  tourbillons 
indesirables,  ou  au  moins  amoindrir  leur  force. 
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Ce  travail  de  these  s'inscrit  dans  le  cadre  d'etudes  fondamentales  sur  un  certain  type  d'ecoulement 


tourbillonnaire  eclate  et  sur  des  methodes  de  controle  de  l'eclatement.  Grace  au  developpement  de 
techniques  d’exploration  fines,  notamment  la  velocimetrie  laser  et  l'imagerie  par  images  de 
particules,  on  est  desormais  en  mesure  de  definir  avec  precision  la  structure  d’ecoulements 
complexes.  Dans  la  presente  etude,  nous  allons  nous  concentrer  sur  Pecoulement  tourbillonnaire 
incompressible  resultant  de  l’enroulement  des  nappes  de  vorticite  se  detachant  du  bord  d’attaque 
aigu  d’une  aile  delta  aux  hautes  incidences.  Nous  examinerons  en  detail  les  proprietes  de  champ 
tourbillonnaire  eclate,  puis  nous  etudierons  l'influence  d'un  controle  par  soufflage  dans  la  direction 
de  l'axe  du  tourbillon. 

L'objectif  de  ces  recherches  experimental  est  de  mieux  comprendre  les  proprietes  de  l'eclatement 
tourbillonnaire  sur  une  aile  delta,  de  degager  les  parametres  pouvant  etre  utilises  dans  un  systeme  de 
controle  en  boucle  fermee  destine  a  deplacer  le  phenomene  et  d'expliquer  les  effets  du  controle  sur 
la  position  d'eclatement  ainsi  que  sur  la  structure  du  tourbillon.  En  effet,  le  controle  effectif 
demande  une  comprehension  du  phenomene  general,  la  mise  en  evidence  des  parametres  principaux 
permettant  de  boucler  le  systeme  avec  un  signal  de  "feedback"  et  la  capacite  de  manipuler  les 
phenomenes  par  l'application  de  forces  et  de  moments  externes.  Dans  ce  but,  des  essais  ont  ete 
effectues  en  utilisant  plusieurs  methodes  experimentales  dans  les  souffleries  et  les  tunnels 
hydrodynamiques  de  l'Onera. 

Le  chapitre  2  de  ce  memoire  est  consacre  a  une  bibliographic  approfondie  des  etudes  sur 
l'eclatement  tourbillonnaire  et  les  methodes  de  controle  du  phenomene.  Compte  tenu  du  volume 
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considerable  de  publications  sur  le  sujet,  il  nous  a  paru  interessant  de  faire  un  point  aussi  complet 


que  possible  des  connaissances  actuelles. 

Le  chapitre  3  est  consacre  a  la  presentation  des  methodes  et  moyens  d'essais  mis  en  oeuvre  pour  les 
experiences  effectuees  dans  le  cadre  de  cette  these. 

Dans  le  chapitre  4,  on  discute  les  resultats  d'une  etude  du  controle  par  jets  arriere  executee  dans  un 
tunnel  hydrodynamique. 

Le  chapitre  5  presente  les  resultats  d'une  analyse  approfondie  de  l’eclatement  tourbillonnaire  au- 
dessus  d'une  maquette  d'aile  delta  de  grandes  dimensions  Ces  experiences  ont  ete  executees  dans  la 
soufflerie  subsonique  F2  du  centre  du  Fauga-Mauzac. 

Le  chapitre  6  examine  l'influence  d'un  controle  par  soufflage  selon  l'axe  des  tourbillons  pratique 
pres  de  l'apex  de  la  meme  aile.  Ces  experiences  ont  ete  executees  dans  les  souffleries  S2Ch  (du 
centre  de  Meudon)  et  F2,  ce  qui  a  permis  une  analyse  instructive  d'une  possible  influence  de  la  taille 
de  la  veine  d'essai. 
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2. 


BIBLIOGRAPHIE 


2.1.  Remarques  generates 

Les  ecoulements  tridimensionnels  decodes  avec  la  formation  concomitante  des  structures 
tourbillonnaires  et  leur  eclatement  suscitent  l'attention  des  chercheurs  depuis  de  tres  nombreuses 
annees.  Ainsi,  plusieurs  revues  des  differents  aspects  de  l'eclatement  tourbillonnaire  ont  deja  ete 
publiees.  Celles  de  Werle  (1971),  de  Hall  (1972),  de  Leibovich  (1978,  1984),  d'Escudier  (1988),  de 
Nelson  (1991),  de  Delery  (1994)  et  de  Visbal  (1995)  sont  d'excellente  qualite.  Chacun  de  ces 
articles  adopte  un  point  de  vue  different  correspondant  aux  interets  des  auteurs  en  fonction  des 
themes  de  leurs  recherches.  Toutefois,  malgre  des  annees  de  recherches  theoriques,  numeriques  et 
experimentales,  le  phenomene  n'est  pas  encore  completement  compris.  La  presente  revue  ne  doit 
pas  etre  consideree  comme  une  bibliographic  exhaustive  des  oeuvres  sur  Ie  sujet,  mais  comme  une 
presentation  des  travaux  de  nature  theorique  et  experimentale  qui  nous  semblent  les  plus  marquants. 

Cette  bibliographie  ne  presente  pas  une  etude  critique  de  toutes  les  references  citees;  il  s’agit  plutot 
d'attirer  l'attention  du  lecteur  sur  les  divers  travaux  experimentaux  qui  constituent  les  fondations  de 
cette  these.  Les  recherches  peuvent  etre  classees  en  trois  rubriques:  tourbillons  confines  dans  un 
canal,  tourbillons  de  bout  d'aile  et  tourbillons  d'aile  delta.  Cette  synthese  bibliographique  sera 
principalement  axee  sur  les  tourbillons  d'aile  delta  ;  done,  la  plupart  des  references  concernent  ce 
phenomene.  Cependant,  les  experiences  effectuees  avec  des  tourbillons  confines  et  des  tourbillons 
generes  par  d'autres  methodes  sont  presentees  quand  elles  amenent  des  resultats  significatifs. 
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La  premiere  partie  de  ce  bilan  bibliographique  traite  des  observations  et  des  resultats  experimentaux 


(voir  §  9.1,  Annexe  1,  Tableau  9.1).  La  deuxieme  partie  concerne  des  travaux  theoriques  et  des 
simulations  numeriques  (voir  §  9.1,  Annexe  1,  Tableau  9.2).  La  troisieme  partie  aborde  les  diverses 
methodes  de  controle  de  l'eclatement  tourbillonnaire  (voir  §  9.1,  Annexe  1, Tableau  9.3).  II  est  clair 
que  l’Onera  a  contribue  aux  premieres  observations  experimentales  et  aux  theories  sur  l'eclatement 
tourbillonnaire,  en  particulier  par  les  visualisations  effectuees  aux  tunnels  hydrodynamiques  du 
centre  de  Chatillon  et  qu'il  continue  a  apporter  une  contribution  importante  sur  ce  sujet. 


2.2,  Etudes  experimentales 

"L'observation  des  phenomenes  [doit]  necessairement  preceder 
l'elaboration  de  leur  theorie."  (Maurice  Roy  1957) 

2.2.1.  Tourbillons  d'aile  delta 

2. 2. 1.1.  Remarques  generates 

Au  debut  des  annees  cinquante,  M.  Roy  preconisait  de  donner  une  grande  importance  aux 
recherches  sur  la  visualisation  des  ecoulements.  C'est  Henri  Werle  qui  prit  alors  en  charge  ces 
recherches  et  son  nom  reste  associe  aux  etudes  experimentales  et  visuelles  sur  les  tourbillons,  dont 
la  plupart  ont  ete  effectuees  dans  des  tunnels  hydrodynamiques.  Ainsi  Werle  a  observe  les 
tourbillons  principaux  autour  d'une  aile  delta  par  differentes  methodes  de  visualisation  de 
l'ecoulement  (Werle  1953).  En  1954,  il  a  effectue  des  essais  qui  ont  permis  de  preciser  la 
phenomenologie  de  l’ecoulement  autour  des  ailes  en  fleche  aux  faibles  vitesses  et,  en  particulier, 
l'influence  de  l'incidence.  Ces  resultats  indiquent  l'existence,  sur  l'extrados  de  chaque  demi-aile, 
d'un  tourbillon  principal  qui  resulte  de  l'enroulement  d'une  "nappe"  tourbillonnaire  se  detachant  le 
long  du  bord  d'attaque  et  normalement  a  l'aile.  Au  cours  de  ces  essais,  Werle  a  observe  et 
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photographie  un  phenomene  spectaculaire  se  produisant  au-dessus  de  l'extrados  des  ailes  delta  que 


Ton  designe  actuellement  sous  le  nom  d'eclatement  tourbillonnaire  (voir  Fig.  2.1).  II  avait  ainsi 
decrit  :  "l'existence  d’une  zone  de  remous  marginale  englobee  par  la  nappe  tourbillonnaire 
precedente  entre  le  bord  d’attaque  et  le  "cornet".  Cette  zone  est  assez  perturbee  au  voisinage  des 
pointes  arrieres  ou  Ton  observe  des  remontees  de  fluide  vers  1’avant"  (Werle  1954).  Par  ailleurs, 
Werle  a  etudie  l’influence  sur  les  tourbillons  de  l'incidence,  du  nombre  de  Reynolds,  de  l'epaisseur 
du  profil,  de  la  forme  du  bord  d’attaque,  de  la  fleche  et  du  derapage.  Ses  visualisations  ont  ete 
confirmees  par  les  travaux  de  Peckham  et  Atkinson  (1957)  et  par  ceux  de  Elle  (1958)  sur  les 
tourbillons  d'apex  d'aile  delta. 


Fig.  2.1  :  Photographie  du  phenomene  d'eclatement  tourbillonnaire.  La  zone  d’eclatement  est 
indique  par  la  fleche  (Werle  1954). 

Peckham  et  Atkinson  (1957)  ont  effectue  des  essais  dans  une  soufflerie  basse  vitesse  autour  d'une 
aile  ogivale  a  bord  d'attaque  aigu.  Leurs  travaux  ont  mis  en  oeuvre  des  mesures  de  forces  a  l’aide 
d'une  balance,  des  visualisations  parietales  et  des  tomoscopies  par  plan  de  lumiere  du  champ 
aerodynamique.  Ils  ont  observe  que  les  tourbillons  proviennent  de  l'enroulement  conique  des  nappes 
rotationnelles  detachees  depuis  le  bord  d'attaque  aigu  de  la  maquette.  L'axe  du  tourbillon  suit 
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sensiblement  le  bord  d'attaque  de  l'aile  et  sa  position  sur  l'aile  est  constante  pour  des  vitesses  amont 
variees.  Ainsi,  le  nombre  de  Reynolds  a  peu  d'effet  sur  la  geometrie  et  la  position  du  tourbillon  : 
c'est  le  bord  d'attaque  aigu  qui  fixe  ici  la  ligne  de  decollement.  Les  visualisations  parietales  ont  en 
outre  mis  en  evidence  les  lignes  de  decollement  et  d'attachement  des  tourbillons  principaux  et  des 
tourbillons  secondaires.  Peckham  et  Atkinson  (1957)  ont  egalement  observe  que  le  rayon  des 
tourbillons  augmente  le  long  de  la  corde  de  l'aile  jusqu'au  point  d'eclatement  caracterise  par  une 
dilatation  rapide  du  cceur  des  tourbillons. 

Elle  (1958)  a  etudie  l'ecoulement  autour  d'ailes  delta  d'allongements  de  1  a  2,3  avec  des  bords 
d'attaques  aigus  dans  1'eau  et  l’air.  Le  but  de  ses  recherches  etait  de  definir  la  position  du  coeur  du 
tourbillon  en  fonction  de  Tangle  d'incidence.  D  a  observe  que  le  cceur  du  tourbillon  principal 
apparait  a  l'apex  et  suit  une  ligne  a  peu  pres  parallele  au  bord  d'attaque,  mais  situee  a  l'interieur  du 
profil  de  quelques  degres.  Le  tourbillon  est  rectiligne  jusqu'au  bord  de  fuite  ou  il  se  positionne  dans 
la  direction  generate  de  l'ecoulement,  excepte  s'il  y  a  eclatement.  Elle  a  note  que  l'eclatement 
tourbillonnaire  se  produit  en  aval  du  bord  de  fuite  pour  les  petits  angles  d'incidence.  Une 
augmentation  de  l'incidence  conduit  a  la  remontee  de  l'eclatement  vers  l'amont.  De  meme,  il  a 
observe  que  -  a  incidence  constante  -  plus  Tangle  de  fleche  est  grand,  plus  l'eclatement  se  deplace 
vers  l'aval  (Elle  1958).  Les  resultats  des  visualisations  parietales  ont  montre  que  les  tourbillons  sont 
independants  du  nombre  de  Reynolds,  sauf  en  ce  qui  concerne  la  position  du  tourbillon  secondaire. 
Tous  ces  resultats  experimentaux  sont  en  accord  avec  la  theorie  et  les  calculs  de  Brown  et  Michael 
(1955). 
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Werle  (1958)  a  effectue  de  nouveaux  essais  dans  le  tunnel  hydrodynamique  de  1'Onera  pour  verifier 
la  conicite  de  I’ecoulement  autour  d'une  aile  delta  et  confirmer  l'idee  theorique  de  Legendre  (1952, 
1953)  selon  laquelle  1’ecoulement  en  amont  de  l’eclatement  tourbillonnaire  peut-etre  considere 
comme  quasi-cylindrique. 

C'est  au  debut  des  annees  soixante  que  l’eclatement  des  tourbillons  d'aile  delta  a  fait  l'objet  d'etudes 
experimentales  detaillees  dans  le  monde  entier.  Werle  (1960)  a  effectue  quelques  essais  avec  une 
aile  delta  de  60°  de  fleche  qui  lui  ont  permis  de  preciser  le  mecanisme  de  l'eclatement,  l'influence 
des  conditions  aval  et  celle  des  principaux  parametres.  II  a  decrit  la  structure  des  tourbillons  et  de 
l'eclatement  et  mis  en  evidence  l'importance  des  parametres  geometriques  de  l'aile.  Ainsi,  il  a 
constate  que  l'epaisseur  de  l’aile  et  le  rayon  de  son  bord  d’attaque  ont  un  effet  analogue  a  celui  de 
l’incidence.  La  forme  de  l'aile  a  aussi  une  influence  non  negligeable  sur  l’apparition  de  l'eclatement. 
II  a  etabli  l’effet  de  l’incidence  et  du  derapage  sur  la  position  de  l’eclatement  en  montrant  qu'un 
accroissement  de  l'incidence  induit  une  remontee  progressive  du  point  d'eclatement  vers  l'apex, 
reduisant  ainsi  de  maniere  continue  la  partie  laminaire  du  noyau.  II  a  aussi  montre  que  les 
phenomenes  sont  tres  sensibles  aux  conditions  aval  (Werle  1960). 

Lawford  et  Beauchamp  (1961)  ont  etudie  la  position  de  l'eclatement  tourbillonnaire  sur  une  aile 
delta  de  70°  de  fleche  avec  des  bords  d'attaque  rendus  aigus  grace  a  des  chanfreins  de  30°  sur 
l'intrados.  Ces  essais  ont  ete  realises  dans  une  soufflerie  basse  vitesse  ou  l'eclatement  a  ete  visualise 
par  ensemencement  de  l'ecoulement.  Ces  auteurs  ont  observe  qu'une  augmentation  de  l'incidence 
induit  un  deplacement  de  la  position  de  l'eclatement  de  l'aval  vers  l'amont.  Pour  une  incidence  de 
32°,  la  position  d'eclatement  est  situee  au-dessus  du  bord  de  fuite  de  l'aile.  Pour  des  incidences  de 
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34°,  36°  et  38°  l'eclatement  est  observe  respectivement  a  50%,  35%  et  28%  de  la  corde.  Par  ailleurs, 


des  mesures  de  pression  a  la  paroi  ont  ete  effectuees  pour  une  section  situee  a  80%  de  la  corde. 
Lawford  et  Beauchamp  ont  note  que  Tintensite  et  la  composante  basse  frequence  du  signal  de 
pression  augmentent  brusquement  en  aval  de  la  position  d'eclatement.  Ce  phenomene  n'est  pas  du  a 
un  effet  local  de  l'eclatement,  mais  a  un  changement  global  de  l'ecoulement  associe  au  mouvement 
amont  de  la  position  d'eclatement  (Lawford  et  Beauchamp  1961). 

Lambourne  et  Bryer  (1961)  ont  effectue  des  etudes  systematiques  et  detaillees  pour  identifier 
plusieurs  caracteristiques  propres  a  l'ecoulement  tourbillonnaire  et  a  l'eclatement  sur  des  ailes  delta 
avec  des  bords  d'attaques  aigus  et  des  fleches  comprises  entre  65°  et  80°.  Ils  ont  effectue  leurs 
etudes  dans  un  tunnel  hydrodynamique  et  dans  une  soufflerie  basse  vitesse  et  ont  etabli  que 
l'eclatement  tourbillonnaire  consistait  en  une  deceleration  brutale  de  la  vitesse  axiale  et  une 
dilatation  du  coeur  du  tourbillon  autour  du  point  d'arret  suivie  par  une  zone  de  recirculation  et  un 
ecoulement  plus  turbulent.  Dans  le  tunnel  hydrodynamique,  Lambourne  et  Bryer  ont  visualise  deux 
types  d'eclatement  :  l'un  dit  "bulbe"  (axisymetrique)  et  l'autre  "spiral"  (voir  Fig.  2.2).  Pendant  ces 
essais,  l'eclatement  spiral  a  ete  observe  le  plus  frequemment.  II  est  constitue  de  trois  parties:  la 
premiere  correspond  a  une  deceleration  de  la  composante  de  vitesse  axiale,  la  seconde  a  un 
changement  brutal  du  coeur  du  tourbillon,  ou  le  colorant  est  devie  dans  une  spirale  qui  tourne  dans 
le  sens  contraire  du  tourbillon  a  l'amont  ;  dans  la  troisieme  situee  plus  en  aval  la  spirale  elle-meme 
devient  une  zone  tres  turbulente.  Lambourne  et  Bryer  ont  observe  que  l'eclatement  est  sensible  aux 
effets  du  gradient  de  pression  le  long  du  tourbillon,  a  Tangle  de  fleche  de  l'aile  et  a  Tincidence.  Une 
augmentation  de  Tangle  d'incidence  ou  une  decroissance  de  Tangle  de  fleche  font  remonter  la 
position  de  l'eclatement.  Ils  ont  note  que  la  position  de  l'eclatement  est  plus  sensible  aux  effets 
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d'incidence  pres  du  bord  de  fuite  de  l'aile  que  pres  de  l'apex.  En  revanche,  le  nombre  de  Reynolds 


n'a  pas  d'influence  sur  la  position  de  l'eclatement  pour  les  ailes  delta  a  bords  d'attaque  aigus  (voir 


Fig.  2.3).  Ils  ont  observe  que  les  valeurs  minimales  du  coefficient  de  pression  sont  moins 


importantes  en  aval  de  l'eclatement  qu'en  amont. 


Fig.  2.2  :  Eclatement  bulbe  et  eclatement  spiral  (Lambourne  et  Bryer  1961). 


Fig.  12.  Burst  position  vs.  incidence  for  various  Reynolds  numbers. 
Delta  plate,  A  =  65  deg. 


Fig.  2.3  :  Position  Xb/c  de  l'eclatement  en  fonction  de  l'incidence  et  du  nombre  de  Reynolds 
(Lambourne  et  Bryer  1961). 


Earnshaw  (1964)  a  effectue  des  experiences  en  soufflerie  basse  vitesse  utilisant  des  ailes 
symetriques  avec  cinq  surfaces  differentes.  Parmi  ces  ailes,  figurent  deux  ailes  delta  d'angle  de 


fleche  65°  et  70°.  Un  systeme  de  strioscopie  lui  a  permis  de  constater  que  l'eclatement 
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tourbillonnaire  coincide  avec  une  disparition  des  gradients  de  densite.  Des  visualisations  parietales 


sur  l'extrados  des  ailes  lui  ont  permis  d'observer  une  zone  de  transition  laminaire-turbulent  le  long 
de  la  ligne  de  decollement  secondaire.  La  transition  correspond  a  un  deplacement  de  cette  ligne  vers 
le  bord  d'attaque  et  a  un  elargissement  du  tourbillon  secondaire.  La  zone  de  transition  se  deplace  en 
amont  quand  Tangle  d'incidence  augmente.  Finalement,  Eamshaw  a  mis  en  evidence  Timportance 
de  Tangle  de  fleche  dans  la  formation  du  tourbillon.  II  a  montre  que  les  parametres  geometriques  de 
Taile  (epaisseur,  angle  de  chanfrein,  etc.)  sont  importants  pour  la  comparaison  des  resultats 
experimentaux. 

Une  etude  systematique  des  effets  de  Tangle  de  fleche  et  de  Tangle  d'incidence  sur  la  position 
d'eclatement  a  aussi  ete  realisee.  Werle  (1965)  a  repris  certains  essais  aux  tunnels  hydrodynamiques 
et  a  cherche  a  decrire  les  caracteristiques  des  tourbillons  (structure,  position,  vitesse  axiale, 
elancement)  et  leur  evolution  en  fonction  de  1’ incidence,  du  derapage,  de  la  vitesse,  ainsi  que  de  la 
forme  de  Taile.  Ainsi,  il  a  observe  que  les  effets  du  nombre  de  Reynolds  restent  faibles  sur  les 
tourbillons  principaux.  Une  augmentation  de  T incidence  accroit  le  diametre  des  coeurs  et  les  deplace 
vers  l'apex.  Plus  Tincidence  est  grande,  plus  la  vitesse  sur  l'axe  du  tourbillon  est  elevee  et  plus  le 
point  ou  son  maximum  de  vitesse  est  atteint  est  proche  de  l'apex.  La  diminution  de  T  elancement  de 
Taile  a  pour  effet  de  deplacer  les  tourbillons  vers  le  bord  d’attaque  et  Teclatement  vers  l'amont. 

Wentz  et  Kohlman  (1971)  ont  effectue  une  etude  de  la  position  de  Teclatement  en  fonction  de 
Tincidence  et  de  Tangle  de  fleche  autour  de  treize  maquettes  differentes,  cet  angle  variant  de  45°  a 
85°.  Les  resultats  (voir  Fig.  2.4)  montrent  qu'avec  un  accroissement  de  Tincidence,  la  position  de 
Teclatement  evolue  plus  rapidement  pres  du  bord  de  fuite  que  pres  de  l'apex.  Ces  auteurs  ont 
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constate  l'importance  du  gradient  de  pression  adverse  pour  l'eclatement  situe  pres  du  bord  de  fuite 
de  l'aile.  A  une  incidence  donnee,  l'accroissement  de  Tangle  de  fleche  fait  reculer  la  position  de 
l'eclatement.  Ils  ont  confirme  les  observations  de  Earnshaw  (1964)  indiquant  que  l'eclatement 
depend  davantage  de  la  geometrie  pres  de  l'apex  que  de  celle  pres  du  bord  de  fuite.  Concernant  les 
ailes  delta  avec  un  angle  de  fleche  superieur  a  70°,  ils  ont  montre  qu'il  y  a  un  changement  du 
coefficient  de  portance  quand  la  position  de  l'eclatement  se  deplace  pour  venir  se  positionner  sur 
Textrados.  Cette  correlation  n’existe  plus  pour  les  ailes  de  plus  faible  fleche.  Wentz  et  Kohlman  ont 
mis  en  evidence  un  bon  accord  entre  leurs  resultats  et  la  theorie  de  Polhamus  (1971)  predisant  la 
portance  sur  les  ailes  de  forte  fleche.  Les  resultats  sont  remarquablement  proches  pour  les  ailes  delta 
de  70°  a  11,5°  de  fleche. 

Polhamus  (1971)  a  developpe  une  theorie  pour  predire  les  caracteristiques  de  la  portance  et  de  la 
trainee  des  ailes  delta  qui  s'applique  aux  ailes  plates  et  minces  avec  des  bords  d'attaques  aigus  qui 
fixent  le  decollement.  La  portance  induite  par  les  tourbillons  est  non-lineaire  et  elle  est  plus  grande 
que  les  valeurs  deduites  de  la  theorie  de  Tecoulement  potentiel.  Le  coefficient  de  portance  total  de 
l'aile  est  la  somme  des  coefficients  de  portance  dus  a  Tecoulement  potentiel  (Clp  =  Kp  sina  cos2a) 
et  aux  tourbillons  (Clv  =  Kv  sin2a  cosa).  Dans  ces  expressions,  Kp  represente  le  gradient  de  force 
normale  donne  par  la  theorie  potentielle  et  Kv  =  dCSp/5a2  =  (CTp/5cx2)(l /cosAle)  ou  Ctp  represente 
la  poussee  au  bord  d'attaque  et  CSp  Taspiration  au  bord  d'attaque.  Comparee  aux  resultats 
experimentaux,  la  portance  predite  par  cette  methode  est  bonne  jusqu'aux  angles  d'incidence  de  20°. 
Pour  les  incidences  superieures  a  20°,  l'eclatement  tourbillonnaire  perturbe  Tecoulement 
suffisamment  pour  que  la  theorie  s'ecarte  de  la  realite. 
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a) 


b)  70°  and  75°  delta  wings 


Fig.  2.4  :  Resultats  experimentaux  de  Wentz  et  Kohlman  (1971).  (a)  Position  d'eclatement  en 
fonction  de  l'incidence  et  de  Tangle  de  fleche.  (b)  Coefficient  de  portance  et  coefficient  de  moment 
compares  avec  la  theorie  de  Polhamus  (1971).  La  fleche  simple  indique  la  position  d'eclatement  au 
bord  de  fuite  et  la  double  fleche  indique  la  position  d'eclatement  a  1'apex. 


En  1971,  Werle  a  publie  un  article  de  synthese  des  travaux  effectues  aux  tunnels  hydrodynamiques 
de  l'Onera  depuis  1954.  II  confirme  que  la  remontee  de  l'eclatement  sur  l'aile  est  liee  a 
Taugmentation  de  l'incidence  (voir  Fig.  2.5).  II  a  aussi  note  la  forte  influence  du  derapage  sur  la 
position  d'eclatement.  L'eclatement  du  tourbillon  au  vent  se  rapproche  de  l'apex  tandis  que  celui  de 
tourbillon  sous  le  vent  s'eloigne  vers  l'aval  (voir  Fig.  2.6).  Concernant  la  fleche,  si  Ton  compare  a 
incidence  constante  et  derapage  nul  une  serie  d'ailes  delta  a  angles  de  fleche  differents,  on  constate 
que  l'eclatement  progresse  d'aval  en  amont  lorsque  Tangle  de  fleche  diminue.  II  degageait  les 
premiers  criteres  empiriques  permettant  de  predire  la  position  de  l'eclatement  du  tourbillon  d'apex 
d'une  aile  delta  en  fonction  de  l'incidence  et  de  la  fleche. 
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Fig.  2.5  :  Evolution  de  l'eclatement  tourbillonnaire  sur  une  aile  delta  de  75°  de  corde  200mm  a 
Rec  =  2xl04  en  fonction  de  l'incidence.  A  gauche,  vues  de  profil.  A  droite,  vues  de  l'extrados. 

(a)  a  =  20°  (b)  a  =  25°  (c)  a  =  30°  (d)  a  =35°  (e)  a  =  40°  (Werle  1971). 

Fig.  2.6  :  Evolution  de  l'eclatement  tourbillonnaire  sur  une  aile  delta  de  65°  a  a  =  20°  et  a 
Rec  =  l,3xl04  en  fonction  du  derapage.  (a)  (3  =  0°  (b)  (3  =  5°  (c)  (3  =  10°  (d)  (3  =15°  (Werle  1971). 

Hummel  (1978)  a  publie  un  bilan  de  ses  etudes  sur  une  aile  delta  effectuees  entre  1962  et  1972.  II  a 
aussi  execute  des  mesures  de  forces,  de  pression  parietale,  des  visualisations  parietales  ainsi  que  des 
sondages  de  l'ecoulement  par  sondes  a  cinq  trous  et  a  fils  chauds  (Hummel  1965,  1967).  Ces 
premieres  cartographies  de  l'ecoulement  tourbillonnaire,  en  regimes  laminaire  et  turbulent,  lui  ont 
permis  de  proposer  un  mecanisme  de  formation  des  tourbillons  principaux  et  secondaires.  Les 
tourbillons  secondaires  se  forment  entre  les  tourbillons  principaux  et  les  bords  d’attaque  sous  1'effet 
du  gradient  de  pression  adverse.  Ils  s'enroulent  avec  un  sens  de  rotation  contraire  a  celui  des 
tourbillons  principaux.  Du  fait  de  ces  tourbillons  secondaires,  l'ecoulement  ne  correspond  plus  a  un 
ecoulement  conique.  D'apres  les  visualisations  parietales,  Hummel  a  observe  un  deplacement  vers 
les  bords  d'attaque  des  lignes  de  decollements  secondaires,  ce  qui  confirme  les  observations  de 


29 


Earnshaw  (1964).  II  a  constate  que  ce  deplacement  est  issu  d'une  zone  de  transition  entre 


ecoulements  laminaire  et  turbulent  qui  change  la  position  du  tourbillon  secondaire  et  de  sa  ligne  de 
decollement. 

Chigier  (1974)  a  realise,  a  l'aide  d'un  velocimetre  laser,  les  premieres  mesures  quantitatives  et  non- 
intrusives  au  sein  d’un  ecoulement  tourbillonnaire  eclate  sur  une  aile  delta  de  70°  de  fleche  placee  a 
35°  d'incidence.  Cette  technique  experimentale,  qui  va  etre  detaillee  dans  un  chapitre  suivant,  a 
reactive  des  etudes  diverses  sur  les  ecoulements  tourbillonnaires. 

Solignac  (1982)  a  relance  des  experiences  sur  une  aile  delta  de  75°  de  fleche  dans  la  soufflerie 
S2LCh  du  centre  de  Chalais-Meudon  de  1'Onera.  L’aile  est  fixee  a  20°  d'incidence  pour  une  vitesse 
de  l'ecoulement  amont  IL,  =  14,5m/s.  Au  cours  de  cette  etude,  il  s'est  interesse  a  l'influence  du 
gradient  de  pression  adverse  sur  l'eclatement  en  aval  de  l'aile.  Dans  une  configuration  eclatee, 
Solignac  a  note  au  debut  de  l'eclatement  de  fortes  fluctuations  longitudinales  localisees  pres  de 
l'axe.  Ceci  correspond  au  fait  que  les  profils  de  vitesse  longitudinale  subissent  dans  cette  region  des 
changements  notables  et  que  le  domaine  d'eclatement  fluctue  longitudinalement  suite  a  une 
instabilite  du  champ  moyen.  Une  recherche  de  critere  de  stabilite  a  ete  faite  en  utilisant  les  articles 
de  Howard  et  Gupta  (1962)  et  de  Garg  et  Leibovich  (1979).  A  partir  de  ces  resultats,  Solignac 
(1982)  a  verifie  le  bien-fonde  de  la  theorie  de  Benjamin  (1962,  1967)  relatif  a  l'etat  supercritique  de 
l’ecoulement  avant  l'eclatement  et  la  conformite  des  resultats  experimentaux  avec  le  critere  de 
Ludwieg  (1961,  1962)  concernant  une  instabilite  interne  au  voisinage  de  l'axe  du  tourbillon. 
Solignac  a  aussi  caracterise  les  conditions  de  l’eclatement  du  tourbillon  pour  une  configuration 
donnee.  Les  experiences  ont  revele  par  ailleurs  l'existence  d'un  etat  d’instabilite  entre  deux 
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configurations  moyennes  correspondant  chacune  a  une  position  differente  du  point  d'eclatement. 
Mais  il  n’a  pas  precise  la  nature  de  ce  phenomene  ni  determine  sa  cause. 

Suite  aux  essais  precedents,  Solignac  et  Leuchter  (1983)  ont  effectue  une  etude  approfondie  de 
l'influence  des  parametres  fondamentaux  caracterisant  d'une  part  ^organisation  moyenne  de 
l'ecoulement  tourbillonnaire  (relative  aux  composantes  axiale  et  tangentielle  de  la  vitesse)  et  d'autre 
part  l'intensite  de  la  perturbation  provoquant  l'eclatement  (gradient  de  pression  adverse).  Le 
tourbillon  a  ete  soigneusement  defini  immediatement  en  amont  du  point  d'eclatement,  la  ou 
commence  le  processus  de  destabilisation  conduisant  a  l'eclatement.  Une  courbe  limite 
d'eclatement,  fonction  de  deux  parametres  caracterisant  l'un  l'intensite  du  tourbillon,  l'autre 
l'amplitude  du  saut  de  pression  auquel  il  est  soumis,  a  pu  etre  determinee  par  l'experience  (Solignac 
1984).  La  prevision  de  l'eclatement  echappe  encore  a  la  theorie. 

Molton  (1984)  et  Pagan  et  Solignac  (1986)  ont  poursuivi  ces  essais  en  completant  les  mesures 
anterieures  effectuees  a  l'aide  d'une  sonde  de  pression  anemoclinometrique  a  5  trous,  ainsi  que  d'un 
velocimetre  laser  bidirectionnel,  par  des  mesures  utilisant  un  velocimetre  laser  a  trois  composantes. 
Ces  essais  avaient  pour  but  d'etudier  plus  finement  la  region  de  l'eclatement  tourbillonnaire  et  le 
champ  a  ete  explore  en  un  plus  grand  nombre  de  sections  permettant  de  mieux  definir  l'organisation 
de  la  zone  eclatee.  Les  essais  ont  ete  effectues  avec  une  aile  de  75°  de  fleche  et  une  corde  c  de 
560mm  placee  a  une  incidence  de  19,3°  dans  un  ecoulement  dont  la  vitesse  amont  uniforme  etait 
egale  a  14,5m/s  (Rec  =  5,8x10s).  La  position  d'eclatement  etait  situee  a  environ  240mm  en  aval  du 
bord  de  fuite  de  l'aile.  Ces  auteurs  ont  montre,  qu'en  dehors  de  la  zone  de  recirculation,  les  resultats 
donnes  par  la  sonde  de  pression  et  par  la  velocimetrie  laser  etaient  voisins.  En  revanche,  ils  ont 
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enregistre  un  deficit  systematique  sur  la  mesure  de  la  vitesse  axiale  mesuree  par  velocimetrie  laser 


en  presence  de  la  sonde  et  ont  mis  en  evidence  les  perturbations  dues  a  la  sonde  sur  le  phenomene 
tourbillonnaire  (Molton  1984  ;  Pagan  et  Solignac  1986).  Les  visualisations  par  tomoscopie  laser  ont 
ete  enregistrees  soit  avec  des  films  a  cadence  rapide  (1000  a  4000  images/seconde),  soit  pour  une 
duree  d'exposition  tres  courte  (15ns).  Ces  images  montrent  la  structure  spirale  de  l'eclatement  et  les 
cellules  a  l'interieur  du  bulbe  de  recirculation.  Us  ont  note  que  la  region  pres  de  l'origine  de 
l'eclatement  est  animee  d'oscillations  longitudinales  de  grande  amplitude  et  de  basse  frequence. 

Pagan  et  Solignac  (1985)  et  Molton  (1984,  1986)  ont  effectue  une  analyse  detaillee  de  l'ecoulement 
tourbillonnaire  sur  l'extrados  d'une  aile  delta  de  75°  de  fleche  placee  sous  une  incidence  de  20°  dans 
un  ecoulement  de  vitesse  LL  =  20m/s  (Rec  =  0,72x1 06).  Le  montage  est  constitue  d'une  aile  delta  en 
acier  de  5mm  d'epaisseur  (envergure  de  268mm  au  bord  de  fuite,  corde  de  500mm).  La  maquette  est 
biseautee  sous  un  angle  de  15°  a  l'intrados  et  elle  est  equipee  de  36  prises  de  pression.  L'aile  est 
montee  sans  derapage  mais  avec  un  angle  de  roulis  de  6°  de  fa?on  a  eviter  l'occultation  de  certains 
des  faisceaux  laser  par  la  maquette.  Le  champ  aerodynamique  a  ete  explore  au  moyen  d'un 
velocimetre  laser  tridirectionnel  et  d'une  sonde  de  pression  anemoclinometrique  a  5  trous. 
L'ensemble  des  essais  est  complete  par  des  visualisations  parietales  par  enduit  visqueux  et  des 
visualisations  de  l'ecoulement  au-dessus  l'aile  par  tomoscopie  laser.  Les  resultats  obtenus  montrent 
l’existence  de  trois  zones  bien  distinctes  :  la  zone  de  decollement  a  proximite  immediate  du  bord 
d'attaque,  le  tourbillon  principal  forme  par  enroulement  de  la  nappe  issue  du  bord  d'attaque  et  le 
tourbillon  secondaire  resultant  du  decollement  du  fluide  s'ecoulant  sous  le  tourbillon  principal  en 
direction  du  bord  d'attaque  de  l'aile  (Pagan  et  Solignac  1985  ;  Molton  1984  et  1986). 
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Verhaagen  et  Kruisbrink  (1985)  ont  effectue  des  experiences  avec  une  sonde  cinq  trous  sur 


l'extrados  d'une  demi-aile  en  regardant  les  caracteristiques  du  cceur  du  tourbillon.  Ils  ont  compare 
ces  resultats  avec  un  modele  de  tourbillon  conique  propose  par  Stewartson  et  Hall  (1963)  dans 
lequel  ils  ont  inclus  un  parametre  d’entrainement,  ce  qui  a  rendu  les  resultats  proches  de 
l'ecoulement  mesure. 

Molton  (1986)  a  effectue  les  premiers  essais  sur  une  aile  delta  dans  la  soufflerie  de  grandes 
dimensions  F2  du  centre  du  Fauga-Mauzac  de  l'Onera.  Le  champ  aerodynamique  sur  l'extrados 
d'une  aile  de  75°  de  fleche  a  ete  analyse  en  detail  par  tomoscopie  laser,  visualisations  par  enduit 
visqueux,  mesures  de  pressions  parietales  et  velocimetrie  laser  bidirectionnelle.  Les  mesures 
parietales  ont  ete  effectuees  a  des  vitesses  amont  LL  variant  de  lOm/s  a  75m/s  et  des  incidences  a 
de  5°  a  30°.  Ces  resultats  ont  permis  de  caracteriser  l'influence  de  la  nature  de  la  couche  limite  ainsi 
que  certains  effets  du  nombre  de  Reynolds  qui  se  traduisent  essentiellement  par  une  evolution  de  la 
position  de  la  zone  de  transition  laminaire-turbulent  deja  identifiee  par  Earnshaw  (1964)  et  Hummel 
(1978).  Molton  a  note,  qu'en  amont  de  la  transition,  le  decollement  secondaire  est  plus  etale  qu'en 
aval,  ce  qui  entratne  une  inflexion  de  la  ligne  de  decollement  secondaire  au  cours  de  la  transition 
(1986).  Les  mesures  de  champ  ont  ete  executees  dans  sept  plans  le  long  de  lignes  horizontales 
paralleles  a  l'aile  et  perpendiculaires  a  la  vitesse  amont  pour  LL  =  24  et  40m/s  et  une  incidence  a  = 
20°.  Ces  resultats  ont  permis  de  caracteriser  les  proprietes  des  composantes  moyennes  de  la  vitesse 
et  de  la  turbulence  des  tourbillons  principal  et  secondaire.  Le  tourbillon  principal  ne  semble  pas  etre 
tout  a  fait  cylindrique,  mais  il  presente  une  bonne  similitude  conique  et  une  structure  independante 
du  nombre  de  Reynolds.  En  revanche,  les  resultats  montrent  que  la  structure  du  tourbillon 
secondaire  evolue  avec  la  nature  de  la  transition  laminaire-turbulent  de  la  couche  limite. 
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Ayoub  et  McLachlan  (1987)  ont  effectue  des  essais  sur  une  aile  delta  de  76°  de  fleche.  Ils  ont 


observe  quatre  regimes  d'eclatement  en  augmentant  l'incidence  de  10°  a  90°  :  pas  d'eclatement  sur 
l'aile  ;  aucune  interaction  entre  les  tourbillons  et  la  position  d'eclatement  de  chaque  cote  de  l'aile  ; 
interactions  periodiques  transversales  et  longitudinales  entre  les  deux  tourbillons  et  leurs  positions 
d'eclatement ;  decollement  complet.  Ils  ont  constate  que  les  interactions  et  oscillations  des  positions 
d'eclatement  sont  liees  a  l'incidence  et  done  a  la  proximite  de  l'eclatement  a  l'apex  de  l'aile. 

Portnoy  (1988)  a  effectue  une  etude  sur  l'oscillation  de  la  position  d'eclatement  au  cours  de  laquelle 
il  a  constate  que  la  fluctuation  de  la  position  est  due  a  l'interaction  entre  les  deux  tourbillons 
principaux.  II  a  observe  que  les  oscillations  de  la  position  d'eclatement  et  les  interactions  sont  plus 
fortes  si  l'eclatement  a  lieu  sur  la  moitie  amont  de  l'aile,  pres  de  l'apex. 

Payne,  Ng,  Nelson  et  Schiff  (1988)  ont  effectue  une  etude  visuelle  detaillee  sur  des  ailes  delta  de 
70°  a  85°  de  fleche.  Les  resultats  de  leurs  visualisations  par  tomoscopie  laser  pour  des  nombres  de 
Reynolds  de  85,000  a  425,000  ont  permis  de  caracteriser  la  structure  des  tourbillons  et  leur 
eclatement.  Une  combinaison  de  plans  lateraux  et  longitudinaux  permettait  l'observation  de  details 
tridimensionnels  en  amont  du  point  d'eclatement,  dans  la  region  d'eclatement  et  en  aval  de  celle-ci. 
Les  tomoscopies  laser  ont  ete  enregistrees  avec  des  appareils  photographiques  et  des  cameras 
rapides.  Ces  images  confirment  que  les  deux  types  d'eclatement  -  bulbe  et  spiral  -  existent  sur 
l'extrados  de  l'aile  delta.  Les  images  venant  des  cameras  rapides  montrent  que  le  bulbe  contient  a 
l'interieur  une  structure  en  spirale.  En  outre,  Payne  et.  al.  ont  analyse  des  parametres  physiques  qui 
ont  une  influence  sur  la  position  de  l'eclatement  et  ceux  qui  n'ont  pas  des  effets  sur  sa  position.  Ils 
ont  aussi  constate  qu'il  existe  des  sous-structures  stationnaires  dans  la  nappe  de  cisaillement.  Les 
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auteurs  ont  effectue  des  mesures  par  velocimetrie  laser  unidirectionnelle  donnant  la  composante  de 


la  vitesse  axiale  et  son  ecart-type.  Ces  mesures  indiquent  que  le  coeur  du  tourbillon  est  de  type  jet  en 
amont  de  l'eclatement  et  de  type  sillage  en  aval  l'eclatement. 

Solignac,  Pagan,  Molton  (1988,  1989)  et  Pagan  (1989,  1990)  ont  realise  une  serie  d'essais  avec  une 
aile  de  75°  de  fleche  dans  trois  souffleries  de  1'Onera  qui  ont  ete  utilisees  de  maniere  a  changer  le 
nombre  de  Reynolds.  L'ecoulement  etait  toujours  laminaire  dans  l'une  des  souffleries  et  une  zone  de 
transition  laminaire-turbulent  a  ete  mise  en  evidence  dans  les  deux  autres.  L’ecoulement  a  ete  etudie 
a  partir  de  visualisations  et  d'explorations  par  sondes  de  pression  de  type  5-trous  et  par  velocimetrie 
laser.  Les  resultats  indiquent  que  le  tourbillon  secondaire  est  plus  grand  dans  les  conditions 
laminaires  que  dans  les  conditions  turbulentes.  La  taille  et  la  position  du  tourbillon  principal  etaient 
relativement  constantes  dans  les  trois  souffleries,  mais  la  distribution  de  la  pression  parietale  a 
change  avec  les  dimensions  de  la  maquette. 

Kegelman  et  Roos  (1989)  ont  effectue  des  experiences  avec  des  ailes  delta  de  70°  de  fleche  et  six 
formes  differentes  de  bord  d'attaque.  Ils  ont  observe  que  la  forme  du  bord  d'attaque  a  une  influence 
significative  sur  la  position  d’eclatement.  Les  ailes  a  bord  d'attaque  arrondi  ou  rectangulaire  n'ont 
pas  une  ligne  de  decollement  fixee  par  une  arete  et  presentent  une  position  d’eclatement  plus  en  aval 
que  les  ailes  a  bord  d'attaque  aigu.  Ainsi,  les  ailes  a  bord  d'attaque  aigu  ont  une  position 
d'eclatement  plus  amont  et  ce  quelle  que  soit  l'incidence  consideree.  Les  auteurs  ont  montre  qu'il  n'y 
a  pas  une  forte  correlation  entre  le  coefficient  de  portance  et  l'eclatement.  Les  caracteristiques  du 
decollement  au  bord  d'attaque  et  l'intensite  du  tourbillon  sont  les  facteurs  les  plus  importants  pour  la 
portance  generee  par  le  tourbillon  principal.  Done,  les  ailes  a  bord  d'attaque  aigu  produisent  les 
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tourbillons  les  plus  intenses.  Kegelman  et  Roos  ont  egalement  effectue  des  mesures  par 


velocimetrie  laser.  Les  resultats  significatifs  de  cette  partie  de  l'etude  montrent  que  l'eclatement  est 
asymetrique,  indiquant  un  type  spiral. 

Afchain  et  Deluc  (1991,  1993),  Molton  (1992)  et  Laval-Jeantet  (1993)  ont  poursuivi  leurs  etudes  de 
l'eclatement  sur  l'extrados  des  ailes  delta  avec  des  maquettes  de  70°  et  75°  de  fleche.  Les 
visualisations  par  tomoscopie  laser  ont  permis  de  definir  la  position  d’eclatement  en  fonction  de 
l’incidence  qui  variait  de  20°  a  40°.  Us  ont  effectue  une  etude  detaillee  par  enduit  visqueux  et 
velocimetrie  laser  tridirectionnelle  pour  l’aile  de  70°  de  fleche,  a  une  vitesse  de  24m/s  et  a  26° 
d’incidence.  Puis,  une  etude  identique  a  ete  realisee  pour  l’aile  de  75°  de  fleche  a  une  vitesse  de 
24m/s  et  a  33°  d’incidence.  Tous  ces  essais  ont  ete  faits  avec  une  cale  biaise  qui  a  facilite  les 
sondages  au  velocimetre  laser  a  proximite  immediate  de  l’aile.  L’etude  fine  consistait,  pour  une 
incidence  donnee,  a  mesurer  les  vitesses  moyennes  et  leurs  fluctuations  tout  au  long  d’un  des  deux 
tourbillons  (a  gauche),  en  amont  et  en  aval  du  point  d’eclatement.  Ces  mesures  de  vitesse  detaillees 
ont  permis  de  definir  la  structure  de  l’ecoulement  moyen  et  une  topologie  caracterisee  par  la 
presence  de  cercles  limites  a  ete  mise  en  evidence. 


2.2. 7.2.  Nappe  de  cisaillement  et  sous-structures  discretes 

La  plupart  des  etudes  effectuees  dans  les  ecoulements  tourbillonnaire  ont  eu  pour  but  la 
comprehension  du  phenomene  de  l'eclatement  (sa  formation,  sa  structure,  son  instability).  Peu 
d'attention  a  ete  focalisee  sur  la  source  du  rotationnel  dans  l'ecoulement  et  son  influence  sur 
l'eclatement.  Le  rotationnel  de  l'ecoulement  tourbillonnaire  autour  d'une  aile  delta  provient  de  la 
nappe  de  cisaillement  qui  decode  au  bord  d'attaque  et  s'enroule  pour  former  le  tourbillon  principal. 
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Recemment,  la  nappe  de  cisaillement  est  devenue  le  sujet  de  plusieurs  etudes  experimentales  au 


cours  desquelles,  deux  types  de  sous-stractures  tourbillonnaires  ont  ete  observes  dans  la  nappe  de 
cisaillement  :  sous-structures  instationnaires  temporellement  periodiques  ;  sous-structures 
stationnaires. 

Gad-El-Hak  et  Blackwelder  (1985),  Reynolds  et  Abtahi  (1989)  et  Lowson  (1989)  ont  observe  des 
sous-structures  qui  etaient  non-stationnaires.  Gad-El-Hak  et  Blackwelder  (1985)  ont  effectue  des 
essais  au  moyen  de  visualisations  par  colorants  autour  de  deux  ailes  delta  de  45°  et  60°  de  fleche, 
dans  un  tunnel  hydrodynamique.  Le  but  de  ces  essais  etait  de  mieux  comprendre  la  structure  des 
nappe  de  cisaillement  qui  decode  au  bord  d’attaque  et  se  forment  les  tourbillons  principaux.  Dans 
un  plan  longitudinal,  ils  ont  observe  des  traces,  sombres  et  lumineuses,  de  colorant  le  long  des  bords 
d'attaque,  ce  qui  indique  l'existence  de  sous-structures  discretes  (voir  Fig.  2.7).  Une  vue  du  bord  de 
fuite,  perpendiculaire  a  1'extrados,  montre  des  tourbillons  discrets  qui  s'enroulent  avec  la  nappe  de 
cisaillement  autour  des  tourbillons  principaux  (voir  Fig.  2.7).  Ils  ont  note  que,  souvent,  deux  de  ces 
tourbillons  discrets  se  reunissent  en  un  tourbillon  plus  large  dans  la  nappe  de  cisaillement.  Grace  a 
l'enregistrement  video,  les  auteurs  ont  determine  le  nombre  des  sous-structures  discretes  qui  sont 
passees  a  un  endroit  proche  du  bord  d'attaque  pendant  un  temps  fixe.  Ils  en  ont  deduit  une  frequence 
naturelle  de  decollement  telle  que  :  f0c/U«,=  1 625/ .  Ils  ont  note  que  pour  une  vitesse  amont 
constante,  le  nombre  de  tourbillons  decollant  dans  un  temps  fixe  diminue  quand  Tangle  d'incidence 
augmente  (Gad-El-Hak  et  Blackwelder  1985). 
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Fig.  2.7  :  Schema  des  sous-structures  dans  la  nappe  de  cisaillement  venant  des  observations  dans  un 
tunnel  hydrodynamique  (Gad-El-Hak  et  Blackwelder  1985). 


Reynolds  et  Abtahi  (1989)  ont  analyse  le  decollement  periodique  (vortex  shedding)  des  tourbillons 
discrets  dans  la  couche  de  cisaillement  et  l'importance  des  instability  qui  sont  associees  a  ces 
phenomenes.  Dans  un  ecoulement  a  bas  nombre  de  Reynolds,  ils  ont  observe  le  decollement 
periodique  des  tourbillons  discrets  dans  la  couche  de  cisaillement,  mais  le  phenomene  n'etait  pas 
toujours  present.  Ils  ont  constate  que  ces  tourbillons,  observe  par  Gad-El-Hak  et  Blackwelder 
(1985)  et  par  eux-meme  aux  faibles  nombres  de  Reynolds,  venaient  d'une  perturbation  de 
l'ecoulement  a  la  surface  de  l'eau  au  debut  de  l'essai.  Cette  instability  avait  ainsi  pour  origine  une 
vague  de  surface  d'une  amplitude  relativement  petite. 


En  revanche,  la  forme  stationnaire  des  sous-structures  discretes  mise  en  evidence  par  Payne  et.  al. 
(1988)  et  d'autres  chercheurs,  a  souvent  ete  observee.  Reynolds  et  Abtahi  (1989)  decrivent  ce 
phenomene  comme  une  instability  de  type  Kelvin-Helmholtz  (Drazin  et  Reid  1981)  qui  existe  sans 
les  instabilites  de  l'ecoulement  aux  nombres  de  Reynolds  plus  eleves.  Les  auteurs  ont  observe  ces 
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structures  dans  leurs  visualisations  laterales  et  longitudinales  (voir  Fig.  2.8).  Pendant  son 


deplacement  vers  l'aval,  chaque  sous-structure  prend  la  forme  d'une  spirale  helicoidale  autour  du 
tourbillon  principal.  Ds  suggerent  que  les  tourbillons  discrets  sont  enroules  autour  du  tourbillon 
principal  par  les  forces  de  cisaillement  generees  par  les  tourbillons  secondaires  a  l'interieur  du  bord 
d'attaque.  Ils  ont  constate  que  le  developpement  des  tourbillons  principaux  est  lie  a  l'instabilite  de  la 
couche  de  cisaillement  et  a  la  formation  des  tourbillons  discrets. 


a)  b) 


Fig.  2.8  :  Visualisation  de  l'ecoulement  tourbillonnaire  sur  une  aile  delta  de  15°  a  Rec  =  2xl04.  (a) 
Vue  longitudinale  de  c6te  montrant  les  sous-structures  helicoi'dales.  (b)  Vue  horizontale  de  dessus 
(Reynolds  et  Abtahi  1989). 


Lowson  (1989)  a  effectue  des  experiences  autour  d'une  aile  delta  de  70°  de  fleche  a  basse  vitesse 
(3xl03  <  Rec  <  3xl04)  par  tomoscopie  laser.  Ces  resultats  identifient  la  position  et  la  forme  des 
tourbillons  principaux.  II  a  observe  des  instabilites  dans  la  nappe  de  cisaillement  qui  s'enroule  pour 
former  les  tourbillons.  Ces  sous-structures  sont  sensibles  a  une  large  gamme  de  frequences  et  de 
petites  amplitudes  de  vibration  comme  l'ont  constate  Ho  et  Huerre  (1984)  pour  des  couches  de 
cisaillement  bidimensionnelles.  Lowson  (1989)  a  observe  que  les  instabilites  dans  les  tourbillons 
etaient  associees  aux  vibrations  du  ventilateur  de  sa  soufflerie.  Ces  resultats  correspondent  aux 
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observations  de  Reynolds  et  Abtahi  (1989)  qui  ont  note  que  les  tourbillons  discrets  sont  sensibles 


aux  perturbations  dans  l'ecoulement. 

Gordnier  (1991)  a  effectue  une  etude  numerique  sur  les  tourbillons  d'une  aile  delta  de  76°  de  fleche 
a  20,5°  d'incidence  et  a  Rec  =  5xl04.  Le  but  est  d'observer  des  instabilites  dans  les  couches  de 
cisaillement  qui  sortent  des  bords  d'attaque  et  s'enroulent  autour  des  tourbillons  principaux.  II  a 
propose  que  ces  instabilites,  supposees  etre  de  type  Kelvin-Helmholtz  (Drazin  et  Reid  1981),  sont 
caracterisees  par  la  formation  et  le  decollement  des  petites  structures  tourbillonnaires  similaires  a 
celles  observees  par  Gad-El-Hak  et  Blackwelder  (1985).  En  revanche,  Gordnier  a  observe  que  ces 
sous-structures  sont  coherentes  quand  elles  decollent  du  bord  d'attaque  pres  de  l'apex  et  qu'elles  sont 
rapidement  entralnees  autour  des  tourbillons  principaux.  II  a  note  que  la  frequence  de  decollement 
varie  en  fonction  de  la  position  axiale  des  sous-structures,  ce  qui  indique  un  phenomene  analogue  a 
celui  observe  par  Payne  et.  al.  (1988).  Gordnier  a  eu  des  problemes  dans  ses  calculs,  ce  qui  a  rendu 
difficile  les  comparaisons  quantitatives  avec  les  resultats  des  experiences. 

Toutes  les  autres  etudes  ont  montre  des  sous-structures  stationnaires.  L'une  des  premieres  etudes  qui 
montre  ces  phenomenes  a  ete  effectuee  par  Squire  et.  al.  (1961).  Squire  a  propose  un  schema  (voir 
Fig.  2.9)  et  une  hypothese  selon  laquelle  les  structures  discretes  sont  des  tourbillons  decollant  du 
bord  d'attaque,  puis  convectes  en  aval  par  l'ecoulement  en  suivant  une  helice  autour  du  tourbillon 
principal.  Ces  resultats  proviennent  d'observations  a  partir  de  visualisations  parietales  par  enduit 
visqueux  pour  des  essais  a  des  nombres  de  Mach  allant  de  0,7  a  1,5. 
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Fig.  2.9  :  Schema  des  sous-structures  dans  la  nappe  de  cisaillement  venant  des  observations  dans 
une  soufflerie  entre  des  nombres  de  Mach  de  0,7  a  1,5  (Squire  et.  al.  1961). 

Payne,  Ng,  Nelson,  Schiff  (1988)  ont  effectue  une  etude  experimentale  approfondie  de  l'eclatement 
tourbillonnaire  sur  des  ailes  delta  a  hautes  incidences.  Ils  ont  realise  des  tomoscopies  laser  laterale 
et  longitudinale  sur  quatre  ailes  differentes  avec  des  angles  de  fleche  de  70°,  15°,  80°  et  85°,  en 
prenant  des  photos  et  une  acquisition  video  rapide.  Ils  ont  aussi  effectue  des  mesures  par 
velocimetrie  laser  sur  l'aile  de  70°  de  fleche,  a  30°  d'incidence.  Les  visualisations  laterales  montrent 
clairement  l'enroulement  des  couches  de  cisaillement  qui  forment  les  tourbillons  principaux.  Dans 
ces  regions,  ils  ont  observe  les  tourbillons  discrets,  situes  autour  des  tourbillons  principaux,  qui 
semblent  avoir  une  structure  du  type  Kelvin-Helmoltz  (Drazin  et  Reid  1981).  Au  contraire  des 
resultats  de  Gad-El-Hak  et  Blackwelder,  Payne  et.  al.  (1988)  ont  observe  un  developpement  spatial 
et  temporellement  stationnaires.  Ils  constatent  que  "ces  tourbillons  discrets  viennent  du  bord 
d'attaque  et  decrivent  une  trajectoire  en  spirale  autour  du  tourbillon  principal."  Ces  structures  sont 
aussi  visibles  dans  les  visualisations  longitudinales  qui  completent  les  observations  selon  des  plans 
lateraux. 
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Verhaagen  (1993)  a  effectue  des  etudes  sur  une  demi-aile  delta  de  76°  de  fleche  en  regardant 
1 'influence  de  la  couche  limite  pres  de  l'apex  sur  les  tourbillons  et  l'eclatement.  Ces  essais  ont  ete 
executes  avec  une  sonde  a  5-trous  et  une  sonde  a  fil-chaud  (fils  croises).  Un  resultat  de  cette  etude 
est  que  l'effet  de  la  taille  de  la  couche  limite  sur  le  champs  de  vitesse  diminue  d'amont  en  aval.  Les 
iso-lignes  du  coefficient  de  pression  totale  montrent  des  structures  discretes  dans  la  couche  de 
cisaillement  autour  du  tourbillon  principal  (voir  Fig.  2.10),  comme  celles  observees  par  Payne  et.  al. 
(1988),  Reynolds  et  Abtahi  (1989)  et  Lowson  (1989). 


a)  b) 


Fig.  2.10  :  Iso-lignes  de  coefficient  de  pression  totale  Kpt  mesurees  par  une  sonde  a  cinq  trous  a 
X/c  =  0,3  pour  Rec  =  3.8xl06.  Etude  en  fonction  de  couches  limites  modifiees  par  des  obstacles  sur 
la  plaque  de  reflexion  (206mm  en  amont  de  l'apex).  (a)  Sans  obstacle,  (b)  Avec  obstacle  de  10mm 
en  hauteur  (Verhaagen  1993). 


Verhaagen  a  constate  que  ces  sous-structures  sont  induites  par  la  nappe  de  cisaillement  et  qu'elles 
sont  stationnaires.  Les  resultats  montrent  que  les  structures  discretes  sont  diluees  dans  les  couches 
limites  relativement  plus  importantes  pres  de  l'apex  de  l'aile. 
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Washburn  et  Visser  (1994)  ont  effectue  des  essais  avec  une  sonde  a  5  trous  pour  analyser  les  sous- 


structures  dans  la  nappe  de  cisaillement.  Leurs  mesures,  faites  autour  de  trois  ailes  delta  differentes, 
confirment  l'existence  de  structures  stationnaires  dans  la  nappe  de  cisaillement  qui  forme  le 
tourbillon  principal.  Ils  ont  observe  des  changements  de  la  tailles  et  de  la  frequence  de  ses  sous- 
structures  avec  des  variations  de  Tangle  d'incidence  et  ont  constate  que  ces  sous-structures  sont 
colineaires  aux  lignes  de  courant  qui  forment  des  helices  autour  du  coeur  du  tourbillon.  Ils  ont  aussi 
constate  que  les  sous-structures  sont  creees  par  des  instability  non-visqueuses  dans  la  nappe  de 
cisaillement  et  ont  note  que  la  rotation  de  ces  sous-structures  est  dans  le  sens  du  tourbillon 
principal.  Leur  formation  parait  etre  gouvemee  par  Tecoulement  transversal. 

Lowson,  Riley  et  Swales  (1995)  ont  effectue  des  essais  par  velocimetrie  laser  2D  autour  d'une  aile 
delta  de  85°  de  fleche  a  Rec  =  104.  Ils  ont  observe  que  la  nappe  de  cisaillement  decollee  contient  de 
forte  structures  tourbillonnaires  stationnaires  locales  (voir  Fig.  2.11).  Pour  les  faibles  nombres  de 
Reynolds,  ils  ont  constate  que  la  nappe  de  cisaillement  laminaire  contient  au  moins  deux  formes 
d'instabilite  :  une  instability  de  type  Kelvin-Helmholtz  (Drazin  et  Reid  1981),  observee  dans  les 
nappes  de  cisaillement,  et  une  instability  longitudinale  associee  a  la  courbure  de  la  nappe  de 
cisaillement.  Les  auteurs  constatent  que  ces  instabilites  persistent  jusqu'au  centre  du  tourbillon  et 
forment  les  structures  observees  par  Payne  et.  al.  (1988),  Reynolds  et  Abtahi  (1989)  et  Lowson 
(1989).  Lowson  et.  al.  (1995)  ont  observe,  dans  des  photos  a  long  temps  de  pose,  qu'il  se  developpe 
dans  la  nappe  de  cisaillement  une  serie  de  tourbillons  discrets  stationnaires  longitudinaux.  Les 
resultats  de  velocimetrie  montrent  les  memes  effets.  La  couche  de  cisaillement  eclate  en  une  serie 
de  forts  tourbillons  discrets  stationnaires  en  espace  et  isoles.  La  vorticite  dans  les  tourbillons 
discrets  diminue  en  fonction  de  la  distance  au  bord  d'attaque,  lors  de  Tenroulement  autour  du  coeur 
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du  tourbillon.  Ces  tourbillons  discrets  permettent  d'expliquer  les  "streaks"  identifies  dans  les 


visualisations  de  Payne  et.  al.  (1988).  "Pour  les  faibles  nombres  de  Reynolds  locaux,  la  presence 
des  tourbillons  discrets  est  moins  evidente.  En  accroissant  le  nombre  de  Reynolds  local,  ces 
tourbillons  discrets  existent  a  une  distance  plus  grande  autour  du  coeur  jusqu'a  leur  elongation  et 
dissipation  dans  le  coeur  lui-meme.  Pour  un  ecoulement  avec  un  nombre  de  Reynolds  local  plus 
eleve,  les  tourbillons  discrets  disparaissent  a  cause  de  la  turbulence  dans  la  couche  de  cisaillement" 
(Lowson,  Riley,  Swales  1995).  Ces  auteurs  ont  note  qu'un  ecoulement  turbulent  dissipe  la  couche 
de  cisaillement  et  done,  les  tourbillons  discrets. 


Fig.  2.11  :  Composante  axiale  du  rotationnel  Qx  s*/LL>  a  X/c  =  0,6  sur  une  aile  delta  de  85°  de 
fleche.  Mesures  par  velocimetrie  laser  a  a  =  12,5°  (a)  Rec  =  116800  (b)  Rec  =  145400  (Lowson  et. 
al.  1995). 


Honkan  et  Andreopoulos  (1997)  ont  effectue  des  experiences  en  mesurant  le  rotationnel  autour 
d'une  aile  delta  de  45°  de  fleche  avec  une  sonde  composee  de  trois  fils  chauds  croises.  Les  resultats 
presentent  les  mesures  instantanees  des  vecteurs  vitesses  et  des  vecteurs  rotationnels.  Ces  mesures 
indiquent  l'existence  des  tourbillons  discrets  et  stationnaires  dans  la  nappe  de  cisaillement  qui 
s'enroule  autour  du  tourbillon  principal.  Ces  tourbillons  discrets,  qui  sont  detectes  dans  la 
distribution  de  rotationnel  moyennee  en  temps,  sont  relativement  bien  definis  spatialement.  En 
revanche,  ces  sous-structures  ne  sont  situees  que  dans  la  nappe  sortant  du  bord  d'attaque  et  elles  ne 
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ressemblent  pas  a  celles  observees  par  Payne  et.  al.  (1988)  et  Lowson  et.  al.  (1995),  qui  sont 


disposees  autour  du  tourbillon  principal.  Honkan  et  Andreopoulos  (1997)  suggerent  que  ces 
tourbillons  discrets  (dus  a  l'instabilite  de  type  Kelvin-Helmholtz)  se  forment  de  maniere  similaire 
aux  structures  observees  dans  les  couches  de  cisaillement  bidimensionnelles. 


Ng  et  Oliver  (1998)  ont  continue  l'analyse  des  instabilites  dans  la  couche  de  cisaillement  formant  le 
tourbillon  principal  d'une  aile  delta.  Ils  ont  base  leurs  idees  sur  les  visualisations  executees  par 
Payne  et.  al.  (1988),  Visser  et  Nelson  (1993)  et  Iwanski  et.  al.  (1989).  Dans  ces  experiences,  la 
fumee  se  concentre  dans  des  filaments  dont  les  traces  montrent  les  trajectoires  stationnaires  des 
structures  en  spirales  qui  decollent  au  bord  d'attaque  et  s'enroulent  autour  du  tourbillon  principal 
(voir  Fig.  2.12). 


(a)  Lateral 


(b)  Longitudinal 

Fig.  2.12  :  Visualisation  par  fumee  de  l'ecoulement  tourbillonnaire  sur  une  aile  delta  de  80°  de 
fleche  a  a  =  20°.  (a)  Vue  laterale  (b)  Vue  longitudinale  (Payne  et.  al.  1988). 
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Les  differentes  visualisations  indiquent  que  le  tourbillon  principal  est  constitue  d'une  serie  de 


tourbillons  discrets  qui  augmentent  sa  taille  et  sa  vorticite.  Ng  et  Oliver  (1998)  ont  constate  que  les 
tourbillons  secondaires,  qui  tournent  dans  un  sens  contraire  a  celui  du  tourbillon  principal,  generent 
des  perturbations  transversales  tout  au  long  des  bords  d'attaque  et  induisent  une  instabilite  qui  cree 
des  tourbillons  discrets  dans  la  couche  de  cisaillement.  Ces  tourbillons  discrets  ont  eu  une  rotation 
de  meme  sens  que  le  tourbillon  principal. 


2.2. 1.3.  D'autres  types  d'essais  autour  des  ailes  delta 

D'autres  auteurs  ont  cherche  a  caracteriser  l'ecoulement  tourbillonnaire  et  le  phenomene 
d'eclatement  autour  des  ailes  delta  en  faisant  appel  a  differents  moyens  de  mesures.  En  particulier, 
la  velocimetrie  par  images  de  particules  (PIV)  a  permis  a  Magness  et.  al.  (1992),  a  Briicker  (1993) 
et  a  Briicker  et.  al.  (1992,  1995)  de  presenter  des  descriptions  du  champs  instantane  du  vecteur 
vitesse  au  niveau  de  l'eclatement.  Greenwell  et  Wood  (1992)  ont  cherche  a  identifier  la  position  du 
point  d'eclatement  a  partir  de  l'analyse  des  repartitions  de  la  pression  parietale  stationnaire.  Gursul 
(1995),  Menke  (1996),  Menke  et.  al.  (1996,  1997,  1999)  et  Traub  et.  al.  (1995)  ont  utilise  des 
moyens  visuels  pour  mieux  comprendre  les  instability  et  les  phenomenes  instationnaires  dans  le 
developpement  et  l'eclatement  de  l'ecoulement  tourbillonnaire.  Addington  et  Nelson  (1998)  et 
Huang  et.  al.  (1997,  2000)  ont  effectue  des  etudes  basees  sur  la  visualisation  parietale  par  enduit 
visqueux  en  regardant  les  etats  critiques  dans  l'ecoulement.  Ces  etats  critiques  indiquent  des 
changements  de  la  structure  et  de  la  nature  du  phenomene. 

Les  resultats  consignes  dans  ce  memoire  ont  ete  obtenus  pour  des  configurations  aerodynamiques 
stationnaires.  Cependant,  de  nombreuses  etudes  ont  ete  effectuees  des  les  annees  quatre-vingt 
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autour  d'ailes  soumises  a  des  deplacements  en  tangage  ou  en  roulis  instationnaires  ou  periodiques. 


Ces  etudes  ne  sont  pas  directement  liees  a  la  recherche  effectuee  dans  le  cadre  de  cette  these,  mais 
elles  permettent  d'obtenir  des  informations  interessantes  sur  les  phenomenes  associes  a  l'eclatement 
tourbillonnaire  en  conditions  instationnaires. 

Une  liste,  non-exhaustive,  d'etudes  sur  une  aile  delta  en  tangage  inclut  :  Gad-el-Hak  et  Ho  (1985), 
LeMay,  Batill  et  Nelson  (1988),  Thompson,  Batil  et  Nelson  (1990),  Nelson  (1991),  Cunningham  et 
den  Boer  (1993),  Visbal  (1994),  Jenkins  (1994,  1997),  Jenkins  et.  al.  (1996),  Lourenco  et.  al. 
(1995),  Stephen  (1995),  Myatt  (1998),  Grismer  et  Jenkins  (1997),  Addington  (1998),  Pelletier  et 
Nelson  1998). 

Une  liste  d'etudes  sur  une  aile  en  roulis  inclut :  Arena  et  Nelson  (1989,  1991,  1992,  1994)  et  Arena, 
Nelson  et  Schiff  (1990),  Stephen  et.  al.  (1996)  et  Ericsson  (1984,  1989,  1993,  1998).  La  plupart  de 
ces  etudes  en  roulis  ont  ete  faites  pour  comprendre  le  phenomene  appele  "wing  rock"  qui  est  une 
oscillation  d'une  aile  delta  autour  de  la  corde  cree  par  une  dissymetrie  de  force  liee  a  l’eclatement 
tourbillonnaire. 


2.2.2.  Tourbillon  d'ailettes  isole 

Un  serie  d'etudes  a  ete  realisee  a  l'Onera  qui  permet  d'analyser  un  ecoulement  tourbillonnaire  se 
situant  entre  le  tourbillon  confine  et  le  cas  reel  des  tourbillons  sur  l'extrados  d'une  aile  delta.  Elles 
ont  commence  avec  Leuchter  (1983)  et  Leuchter  et  Solignac  (1983)  qui  ont  realise  une  serie 
d'experiences  sur  la  structure  tourbillonnaire  engendree  par  deux  demi-ailes  rectangulaires, 
raccordees  a  une  canne  (voir  Fig.  2.13).  Les  deux  tourbillons  qui  s'echappent  au  niveau  de 
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l'emplanture  des  ailettes  calees  a  des  incidence  opposees  se  combinent,  en  aval  de  la  canne,  en  un 
tourbillon  unique  dont  Tintensite  peut  etre  ajustee  par  action  sur  Tangle  de  calage  des  ailettes.  Le 
gradient  de  pression  provoquant  Teclatement  resulte  d'une  aspiration  pratiquee  a  la  peripherie  de  la 
veine  d'essai.  Le  tourbillon  non-eclate,  puis  eclate,  a  ete  finement  explore  grace  a  la  velocimetrie 
laser  a  deux  et  trois  composantes.  Les  resultats  majeurs  de  ces  essais  sont  des  mesures  detaillees 
dans  le  tourbillon  et  la  region  de  Teclatement.  Ces  resultats  montrent  l'effet  de  la  forme  des 
distributions  des  vitesses  axiale  et  tangentielle,  ainsi  que  Tinfluence  du  gradient  de  pression  et  de 
Tangle  d'helice  sur  la  position  de  Teclatement  (Leuchter  et  Solignac  1983). 


Fig.  2.13  :  Maquette  et  montage  experimental  a  ailettes  dans  la  veine  de  S2LCh  (Leuchter  et 
Solignac  1983). 

Un  generateur  de  tourbillon  analogue  a  ete  utilise  par  Pagan,  Molton,  Solignac  (1988)  et  Pagan 
(1990)  dans  un  montage,  implante  dans  la  soufflerie  S2LCh,  ou  le  tourbillon  s'echappant  des  ailettes 
etait  soumis  a  Taction  d'un  gradient  de  pression  antagoniste  provoque  par  un  dispositif  du  type 
entree  d'air.  En  ouvrant  plus  ou  moins  des  volets  places  a  l'aval  de  la  prise  d'air,  les  auteurs 
pouvaient  regler  le  ralentissement  du  courant  d'air  capte.  II  etait  ainsi  possible  d'analyser  le 
comportement  du  tourbillon  a  Tapproche  de  Teclatement  dans  des  conditions  bien  identifies  et 
ajustables 
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En  parallele,  un  code  de  calcul  base  sur  la  resolution  des  equations  de  Navier-Stokes  en  ecoulement 


de  revolution  a  ete  utilise  pour  realiser  une  etude  parametrique  des  conditions  d'eclatement.  Lors 
des  etudes  citees,  il  est  apparu  que  l'eclatement  des  tourbillons  est  un  phenomene  complexe  soumis 
a  de  nombreuses  influences.  En  particulier,  la  forme  et  1'evolution  des  profils  de  vitesses  dans  la 
region  quasi-cylindrique  precedant  l'eclatement  jouent  un  role  preponderant.  Par  ailleurs,  les  auteurs 
ont  mis  en  evidence  les  fortes  fluctuations  axiales  de  la  position  du  point  d'eclatement.  Finalement, 
un  controle  de  la  position  d'eclatement  avec  soufflage  axiale  et  tangentiel  a  ete  mis  en  oeuvre  en 
intervenant  sur  la  partie  du  corps  central  cylindrique  situe  entre  les  ailettes  (voir  Fig.  2.14).  Pagan 
(1990)  a  observe  qu'un  accroissement  de  la  composante  de  la  vitesse  axiale  par  soufflage  deplace 
vers  l'aval  la  position  du  point  d'eclatement.  II  a  aussi  constate  qu'un  parametre  de  swirl 
Sa  =  ro  /  (rc  Vx  axis)  correspondant  au  debut  de  l'eclatement  a  une  valeurs  comprise  entre  1 ,3  et  1 ,4. 


volets 

mobiles 
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Pascal  (1992)  et  Pascal  et  Corbel  (1991)  ont  repris  ce  type  d'etude  avec  le  montage  a  ailettes  de 


Pagan  (1989,  1990)  dans  une  soufflerie  de  plus  grande  dimension.  Ils  ont  obtenu  des  resultats  tres 
similaires  a  ceux  de  Pagan. 


2.2.3.  Tourbillons  confines 

Harvey  (1962)  a  realise  un  montage  permettant  d'isoler  le  tourbillon  du  champ  complexe  engendre 
par  une  aile  delta.  Par  la  suite,  l'appareillage  denomme  "vortex  tube"  a  ete  largement  utilise  dans 
l'eau  par  Sarpkaya  (1971,  1974)  et  Leibovich  (1978,  1984).  Le  dispositif  d'Harvey  met  en  rotation 
de  l’air,  injecte  a  basse  vitesse  dans  un  tube  transparent  divergent,  au  moyen  d'aubes  installees  dans 
le  circuit  d'admission.  L'intensite  du  tourbillon  pouvait  etre  changee  en  agissant  sur  le  calage  des 
aubes.  Les  visualisations  realisees  par  ensemencement  font  apparaitre  des  structures  de  bulbe  ainsi 
que  le  retablissement  d'un  tourbillon  confine  en  aval  d'un  eclatement  en  forme  de  bulbe.  Harvey 
(1962)  a  note  que  les  variations  aleatoires  de  la  position  de  l'eclatement  ont  rendu  difficiles  les 
mesures  quantitatives. 

Chanaud  (1965)  a  effectue  une  etude  sur  les  oscillations  temporelles  dans  un  ecoulement  en 
rotation.  Son  objectif  n'etait  pas  l’etude  de  l'ecoulement  autour  d'une  aile  delta,  mais  ses  resultats 
peuvent  servir  a  titre  de  comparaison.  Chanaud  a  introduit  comme  parametres  les  nombres  de 
Rossby  et  de  Strouhal  pour  l’analyse  d'un  ecoulement  en  rotation.  Les  observations  des  oscillations 
periodiques  sont  liees  a  l'hypothese  analytique  de  Harvey  (1962)  et  de  Benjamin  (1962)  qui  ont 
constate  que  l'eclatement  tourbillonnaire  est  du  a  une  instabilite  hydrodynamique. 
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Sarpkaya  (1966,  1971,  1974)  a  effectue  une  serie  d'etudes  dans  un  "vortex  tube",  similaire  a  celui  de 


Harvey  (1962).  GrSce  a  des  visualisations  tres  fines  executees  dans  l'eau  a  tres  faible  nombre  de 
Reynolds,  il  a  mis  en  evidence  trois  formes  d'eclatement.  Dans  un  cas,  l'eclatement,  dit  en  bulbe,  est 
caracterise  par  l'existence  d'un  point  d'arret  au  sein  du  fluide  avec  formation  d'une  zone  de 
recirculation.  Les  deux  autres  formes  d'eclatement  conduisent  a  des  structures  en  spirale  et  en 
double  helice  avec  absence  d'un  point  d'arret  dans  le  dernier  cas.  II  a  ete  observe  que  l'eclatement 
spiral  est  anime  d'un  mouvement  de  rotation  de  sens  contraire  de  celle  du  tourbillon  en  amont  de 
l'eclatement.  Lambourne  et  Bryer  (1961)  ont  fait  la  meme  constatation  pour  l'eclatement  en  spirale 
sur  une  aile  delta.  Sarpkaya  (1971,  1974)  a  observe  une  oscillation  longitudinale  de  la  position  de 
l'eclatement  pour  un  debit  et  un  nombre  de  swirl  de  l'ecoulement  constants.  II  a  note  que  le  type 
d'eclatement  a  l'interieur  de  son  vortex  tube  est  dependant  de  la  circulation  et  du  nombre  de 
Reynolds.  Sarpkaya  a  egalement  etudie  l'effet  d'un  gradient  de  pression  adverse  sur  les  conditions 
d'eclatement  (1971). 

A  la  suite  des  etudes  de  Harvey  (1962)  et  Sarpkaya  (1971)  plusieurs  essais  ont  ete  realises  sur  les 
tourbillons  confines  dans  les  vortex  tubes.  L'avantage  de  ce  type  d'etudes  est  que  le  phenomene 
d'eclatement  est  deconnecte  du  generateur  du  tourbillon.  Les  resultats  de  ces  essais  montrent  les 
caracteristiques  principales  de  l'eclatement,  decrivent  la  structure  du  tourbillon  de  maniere 
approfondie  et  identifient  le  role  des  principaux  parametres  d'influence.  Tous  ces  essais  ont  ete 
effectues  a  faible  nombre  de  Reynolds  et  avec  un  ecoulement  laminaire  en  amont  de  l'eclatement. 
De  ce  fait,  une  comparaison  avec  des  essais  sur  des  tourbillons  non-confines  doit  etre  faite  avec 
precaution. 
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Les  premieres  mesures  par  velocimetrie  laser  reellement  exploitables  sont  celles  de  Faler  (1976),  et 


de  Faler  et  Leibovich  (1977,  1978).  Ces  experiences  realisees  dans  un  vortex  tube  donnent  des 
profils  de  vitesse  axiale  et  tangentielle  en  amont  de  l'eclatement  et  dans  la  zone  de  recirculation.  Ces 
auteurs  ont  observe  que  le  profil  de  vitesse  tangentielle  en  amont  de  l'eclatement  est  bien  decrit  par 
le  modele  de  Burgers  (1948).  Bien  que  les  mesures  instantanees  comportent  des  fluctuations  de 
grandes  amplitudes  et  non  axisymetriques  a  basses  frequences  (vers  2Hz),  une  carte  des  lignes  de 
courant  moyennes  a  l'interieur  du  bulbe  de  recirculation  presentant  une  structure  cellulaire  a  ete 
construite.  Es  ont  constate  que  les  cellules  viennent  des  oscillations  temporelles  de  la  position 
d'eclatement.  La  position  moyenne  de  l'eclatement  est  cependant  relativement  stable  pour  des 
conditions  d'essais  donnees.  Faler  (1976)  a  note  que  la  position  d'eclatement  se  deplace  en  amont 
avec  I’accroissement  de  vitesse  tangentielle  ou  l'augmentation  du  gradient  de  pression  adverse.  Ces 
auteurs  ont  aussi  propose  une  classification  des  sept  differents  types  d'eclatement  suivant  l'aspect 
que  prend  le  filet  colore  emis,  en  amont,  sur  l'axe  du  tourbillon.  Ces  sept  types  d'eclatement  sont  les 
trois  formes  observees  par  Sarpkaya  (1971)  plus  des  formes  intermediates  (Faler  et  Leibovich 
1977). 

Toutes  ces  formes  d'eclatement  sont  contestables,  meme  les  trois  observees  par  Sarpkaya  (1971), 
car  les  caracteristiques  de  chaque  forme  peuvent  etre  des  observations  differentes  du  meme 
phenomene  physique.  Les  resultats  visuels  dependent  fortement  de  la  methode  de  visualisation  de 
l'ecoulement  et  du  phenomene  ainsi  que  de  Interpretation  des  images  dans  la  region  de 
l'eclatement.  Des  photos  de  l'ecoulement  donnent  des  images  instantanees  de  la  structure,  mais  les 
mesures  par  sondes  et  velocimetrie  laser  produisent  des  resultats  moyens  en  temps.  Ces  mesures 
moyennees  donnent  toujours  des  structures  axisymetriques  en  forme  de  bulbe.  En  revanche,  les 
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mesures  instantanees  sont  indicatives  de  la  structure  tridimensionnelle  et  instationnaire  du 


phenomene.  Pour  certains  chercheurs,  la  forme  bulbe  est  fondamentale  et  toutes  les  autres  sont  des 
variations  dues  aux  instability  ou  des  changements  des  vitesses  axiales  ou  azimutales. 

Garg  et  Leibovich  (1979)  ont  complete  les  experiences  precedentes  en  realisant  des  spectres  de 
fluctuations.  Ils  ont  observe  des  oscillations  a  basses  frequences  dans  la  zone  de  recirculation  et  plus 
en  aval  dans  le  sillage.  La  frequence  principale  dans  le  sillage  a  ete  mesuree  vers  10Hz  et  est 
associee  aux  perturbations  non  axisymetriques.  Ils  ont  note  que  le  profil  de  la  vitesse  axiale  en 
amont  de  l'eclatement  a  la  forme  d'un  jet.  En  aval  de  l'eclatement,  le  profil  de  vitesse  axiale  a  pris  la 
forme  d'un  sillage  avec  un  deficit  central  de  quantite  de  mouvement.  En  revanche,  la  vitesse 
tangentielle  a  toujours  garde  le  meme  profil,  mais  avec  une  amplitude  moins  forte  en  aval  de 
l'eclatement.  Utilisant  des  valeurs  quantitatives  des  composantes  de  vitesse,  Garg  et  Leibovich 
(1979)  ont  calcule  les  angles  de  swirl  qui  sont  de  43,8°  a  46°  en  amont  de  l'eclatement  de  type  spiral 
et  de  49,7°  a  52,2°  en  amont  de  l'eclatement  de  type  bulbe. 

Escudier  et  Zehnder  (1982),  Escudier  et  Keller  (1985),  Uchida  et.  al.  (1985)  et  Escudier  (1988)  ont 
aussi  effectue  des  experiences  d'eclatement  tourbillonnaire  dans  des  vortex  tubes.  Us  ont  mesure, 
tres  precisement,  l'ecoulement  moyen  par  velocimetrie  laser.  Tous  ces  essais  ont  eu  pour  but 
d'analyser  systematiquement  l'influence  sur  le  phenomene  d'eclatement  des  parametres 
caracteristiques  d'un  ecoulement  tourbillonnaire  confine  :  nombre  de  Reynolds,  nombre  de  swirl 
Q.  =  ro  /U0Do  (r0  est  la  circulation  amont,  D0  le  diametre  du  tube  en  amont)  et  gradient  de  pression 
adverse.  En  general,  les  resultats  de  ces  etudes  montrent  que,  pour  un  nombre  de  swirl  fixe, 
l'eclatement  se  deplace  en  amont  avec  l'augmentation  du  nombre  de  Reynolds.  Pour  un  nombre  de 
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Reynolds  fixe,  l'eclatement  se  deplace  vers  l'amont  avec  l'accroissement  de  la  circulation  amont. 


Done,  l'eclatement  est  plus  frequent  dans  un  ecoulement  a  nombre  de  swirl  eleve  et  un  faible 
nombre  de  Reynolds  stabilise  le  tourbillon.  Le  gradient  de  pression,  en  reduisant  la  composante  de 
la  vitesse  axiale,  a  pour  effet  d'augmenter  le  swirl  local,  et  est  done  un  parametre  important  dans  le 
mecanisme  de  l'eclatement. 

D'autres  types  d'essais  ont  ete  effectues  pour  etudier  l'ecoulement  tourbillonnaire  et  le  phenomene 
d'eclatement.  Pour  ces  types  d'essais,  les  ecoulements  tourbillonnaires  sont  des  jets  tournants,  tantot 
dans  l'eau,  tantot  dans  air.  Recemment,  de  nombreuses  etudes  experimentales  et  numeriques  ont  ete 
realisees  a  l'Ecole  Polytechnique  au  laboratoire  LadHyX  avec  un  jet  d'eau  tournant  (Billant  et.  al. 
1998,  Delbende  et.  al.  (1998),  Loiseleux  et.  al.  1998,  Loiseleux  1999,  Olendraru  et.  al.  1999).  Ces 
auteurs  ont  caracterise  l'ecoulement  et  les  parametres  principaux  de  l'eclatement  observe  et  ont,  en 
parallele,  effectue  des  etudes  de  stabilite  lineaire  sur  different  models  de  jets.  Une  autre  equipe  a 
l'Onera  a  realise  des  etudes  experimentales  dans  fair  avec  un  jet  tournant  turbulent  incompressible 
(Pouillard  et.  al.  1999,  Jacquin  et.  al.  2000). 


2.3.  Etudes  theoriques 

2.3.1.  Theories  associees  a  la  description  des  tourbillons  d'aile  delta 

Les  premieres  etudes  theoriques  sur  les  tourbillons  a  l'Onera  sont  le  fait  de  Maurice  Roy  qui  etait 
directeur  de  l'Onera  dans  les  annees  cinquante.  En  1952,  Roy  a  presente  ainsi  ses  idees  sur 
l'ecoulement  autour  d'une  aile  en  fleche  accentuee:  "Les  deux  tourbillons  principaux  d'apex  me 
paraissent  provenir,  pour  chaque  demi-aile,  de  l'enroulement  en  "cornet"  d'une  nappe 
tourbillonnaire  se  detachant  de  l'extrados,  a  peu  pres  orthogonalement  a  celui-ci  et  le  long  d'une 
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ligne  quasi-droite  partant  de  l'apex,  ligne  plus  ou  moins  voisine  du  bord  d'attaque  geometrique  et 
constituant  la  trace  sur  l'extrados  d’une  "cloison"  tourbillonnaire  entre  les  deux  courants  d'intrados 
et  d'extrados"  (Roy  1952).  Dans  cette  publication,  il  a  presente  un  schema  topologique  de  la 
structure  tourbillonnaire.  Roy  (1957,  1959)  a  repris  sa  conception  de  l'ecoulement  autour  de  l'aile 
delta  en  incidence  et  a  caracterise  les  deux  tourbillons  symetriques  comme  des  structures 
"alimentees  et  fortifiees  progressivement  par  l'ecoulement  ambiant."  II  a  introduit  une  equation  de  la 
nappe  en  "cornet"  en  essayant  de  developper  la  forme  du  bord  de  la  nappe. 

Par  la  suite,  Legendre  a  publie  deux  articles  qui  exposent  ses  idees  theoriques  sur  l'ecoulement  au 
voisinage  de  la  pointe  avant  d'une  aile  a  forte  fleche  aux  incidences  moyennes  (Legendre  1952, 
1953).  II  a  propose  le  premier  modele  mathematique  de  tourbillon  de  bord  d'attaque  sur  une  aile 
delta  en  considerant  que  l'ecoulement  est  incompressible  et  conique.  Done,  les  deux  nappes  qui 
s'enroulent,  formant  les  deux  tourbillons  principaux,  sont  capables  d'etre  schematisees  par  deux 
tourbillons  isoles  voisins  du  bord  des  nappes.  Dans  le  deuxieme  article,  Legendre  a  modifie 
l'ecoulement  mathematique  en  introduisant  un  lien  entre  les  nappes  de  tourbillons  et  les  bords 
d’attaque  de  l’aile.  Grace  a  ces  calculs,  Legendre  a  decrit  la  vitesse  d'entrainement,  la  position  de 
l'axe,  et  la  portance  due  aux  tourbillons.  Legendre  (1959)  a  propose  une  representation  des 
ecoulements  approximativement  coniques  pres  des  ailes  delta  qui  permet  la  caracterisation  de 
l'ecoulement  a  partir  de  la  solution  d'equations  differentielles  du  premier  ordre. 

Brown  et  Michael  (1955)  ont  developpe  une  approximation  lineaire  pour  le  calcul  de  l'ecoulement 
compressible  autour  d'ailes  delta  a  bord  d'attaque  aigu.  Leurs  resultats  numeriques  mettent  en 
evidence  l'augmentation  de  la  portance  de  l'aile  due  aux  tourbillons.  Cette  theorie  est  une  extension 
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de  la  theorie  de  Legendre  (1953)  qui  prend  en  compte  la  couche  limite  decollee  fournissant  la 
vorticite  aux  tourbillons.  Le  modele  de  Brown  et  Michael  est  constitue  de  deux  tourbillons  coniques 
situes  au-dessus  de  l'extrados  de  l'aile  et  de  deux  couches  de  vorticite  rattachant  ces  tourbillons  aux 
bords  d'attaque  (voir  Fig.  2.15). 


Fig.  2.15  :  Schema  des  tourbillons  autour  d'une  aile  delta,  (a)  Ecoulement  visualise,  (b) 
Approximation  simple  de  l'ecoulement  (Brown  et  Michael  1955). 

Sullivan  (1959)  a  publie  une  analogie  avec  la  solution  de  Burgers  (1948)  pour  les  equations  de 
Navier-Stokes  appliquees  a  l'ecoulement  tourbillonnaire.  La  solution  de  Burgers  consiste  en  une 
structure  en  rotation  autour  du  coeur  du  tourbillon.  La  solution  de  Sullivan,  par  contre,  est  formee  de 
deux  cellules,  une  qui  tourne  dans  le  meme  sens  que  le  tourbillon  et  une  qui  s'enroule  dans  l'autre 
direction.  Cette  deuxieme  region  decrit  la  zone  de  recirculation  pres  de  l'axe  du  tourbillon.  Les  deux 
solutions  convergent  pour  les  tourbillons  de  grands  rayons.  La  figure  2.16  presente  un  schema  de 
ces  deux  solutions. 
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Fig.  2.16  :  Schema  d'une  solution  analytique  pour  un  tourbillon  (a)  Solution  de  la  forme  "deux 
cellules"  proposee  par  Sullivan,  (b)  Solution  proposee  Burgers  (Sullivan  1959). 


Les  theoriciens  ont  vraiment  commence  leurs  etudes  et  analyses  du  phenomene  de  l'eclatement 
tourbillonnaire  dans  les  annees  soixante,  motives  par  les  essais  de  Werle  (1954),  Peckham  et 
Atkinson  (1957),  Elle  (1958)  et  d'autres  qui  ont  permis  la  visualisation  du  phenomene.  Une 
synthese  des  theories  est  detaillee  dans  de  nombreux  articles  (Hall  1972,  Leibovich  1978  et  1984, 
Escudier  1988  et  Delery  1994)  et  theses  (Pagan  1990,  Pascal  1992,  Laval-Jeantet  1993).  Ces 
theories  sont  souvent  classees  en  trois  categories  :  theorie  de  l'instabilite  (axisymetrique,  spirale  ou 
non-lineaire),  theorie  des  ondes  (etat  critique,  conjugaison  ou  saut  hydraulique)  et  approximation 
quasi-cylindrique.  Toutes  ces  theories,  et  d'autres,  ont  contribue  a  la  connaissance  physique  du 
phenomene  d'eclatement  tourbillonnaire,  mais  elles  ont  toutes  une  capacite  de  prediction  limitee. 


2.3.2.  Theories  de  la  stabilite  appliquees  a  l'eclatement  tourbillonnaire 

Jones  (1960)  semble  etre  le  premier  a  avoir  donne  une  interpretation  theorique  de  l'eclatement 
tourbillonnaire.  II  a  suppose  que  l'eclatement  est  le  resultat  d'une  instabilite  hydrodynamique.  II  a 
construit  un  modele  de  tourbillon  avec  un  cceur  axisymetrique  sans  composante  de  vitesse  radiale  et 


57 


il  a  neglige  les  effets  de  compressibility  et  de  viscosite.  Jones  a  constate  que  l'intensite  du  tourbillon 


augmente  avec  l'accroissement  de  Tangle  d'incidence.  II  a  aussi  confirme  que  Tangle  de  fleche  et 
Tangle  de  derapage  ont  une  influence  sur  la  position  de  Teclatement. 

Une  analyse  de  stabilite  lineaire  des  ecoulements  tourbillonnaires  a  ete  proposee  par  Ludwieg 
(1961,  1962,  1970)  a  partir  des  travaux  anterieurs  de  Thomson  (1880)  et  Rayleigh  (1916).  Thomson 
a  traite  le  probleme  des  vibrations  des  tourbillons  dans  le  cas  du  mouvement  circulaire  en  fluide 
parfait  et  incompressible.  II  donne  les  solutions  des  equations  au  perturbations,  en  coordonnees 
cylindriques,  sous  la  forme  de  fonctions  de  Bessel.  Rayleigh  (1916),  dans  le  cas  d'un  ecoulement 
sans  vitesse  axiale,  a  donne  une  condition  necessaire  et  suffisante  de  stabilite  pour  un  tourbillon 
non-visqueux  soumis  a  des  perturbations  axisymetriques.  Elle  s'enonce  de  la  maniere  suivante  :  "Le 
carre  de  la  circulation  ne  doit  jamais  decroitre  lorsque  le  rayon  croit."  Mais,  la  composante  axiale  de 
la  vitesse  joue  un  role  essentiel  sur  la  dynamique  de  Tecoulement  et  son  eclatement,  done  sur  sa 
stabilite.  C'est  pour  cela  que  Ludwieg  a  repris  l'etude  de  la  stabilite  des  tourbillons  axisymetriques 
non-  bidimensionnels. 

Ludwieg  attribue  la  cause  de  Teclatement  au  developpement  d'instabilites  au  sein  de  Tecoulement.  II 
distingue  deux  classes  d’instabilites  :  la  premiere  due  a  la  stratification  radiale  d'un  ecoulement 
tourbillonnaire  et  la  seconde  les  instability  des  couches  limites.  Ce  point  de  vue  concerne  le 
comportement  d'ondes  de  perturbation  sinusoidales  amplifies  ou  amorties  selon  la  forme  des 
profils  de  vitesse  du  champ  convectif  qui  en  est  le  support.  Howard  et  Gupta  (1962)  considered  un 
critere  de  stabilite  base  sur  les  conditions  d'amortissement  d'ondes  de  perturbation  axisymetriques 
se  propageant  longitudinalement  (mode  axial). 
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Les  travaux  de  Ludwieg  et  Howard  et  Gupta  sont  bases  sur  la  theorie  de  la  stabilite  lineaire 
appliquee  a  un  ecoulement  axisymetrique  et  laminaire.  L'ecoulement  est  decompose  sous  la  forme  : 


X" 

'o' 

U 

v. 

= 

Vt 

+ 

V 

X. 

X. 

w 

((kz+m6)i+ot) 


ou  [0  Ve  Vz]  est  l'ecoulement  cylindrique  de  base,  [u  v  w]  l'amplitude  du  vecteur  de  perturbation  ;  k 
est  reel,  m  entier  et  a  complexe.  Si  pour  tout  k  et  m,  la  partie  reelle  de  o  est  negative,  l'ecoulement 
de  base  considere  est  stable.  En  revanche,  si  la  partie  reelle  de  c  est  positive,  l'ecoulement  de  base 
est  instable,  les  modes  instables  etant  supposes  lies  a  l'eclatement.  Un  critere  de  stabilite  a  ete  deduit 
par  Ludwieg  (1961)  sous  la  forme  d'une  courbe  tracee  dans  le  plan  des  grandeurs  (Cz,Ce) : 


c  =_LiXs-  c 

Z  Vz  dr  et  9  ve  dr 

Cette  courbe  delimite  les  criteres  et  regions  de  stabilite  (voir  Fig.  2.17),  lesquelles  sont  determinees 
par  le  critere  suivant :  (1  -  Ce)(l  -  Ce2)  -  (5/3  -  Ce)  Cz2  >  0.  Pour  etablir  ce  critere,  Ludwieg  (1961) 
fait  l'hypothese  que  les  perturbations  restent  confinees  dans  un  anneau,  ce  qui  rend  difficile 
l'interpretation  de  ses  resultats  dans  le  cadre  de  l'eclatement  tourbillonnaire. 
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Howard  et  Gupta  (1962)  donnent  une  condition  suffisante  de  stabilite  pour  un  tourbillon  non- 


visqueux  soumis  a  des  perturbations  axisymetriques  en  introduisant  un  nombre  de  Richardson 
local : 


J  = 


V  dr  J 


o  = 


ou 


1  djrX) 

r3  dr 


Ce  critere  dit  que  J  doit  etre  partout  superieur  a  1/4.  Un  ecoulement  satisfaisant  ce  critere  peut  tres 
bien  etre  instable  pour  des  perturbations  non-axisymetriques.  Howard  et  Gupta  ont  aussi  etudie  le 


cas  des  perturbations  non-axisymetriques,  sans  pouvoir  obtenir  de  critere  satisfaisant. 


D'autres  analyses  de  stabilite  ont  ete  faites  par  Lessen  et.  al.  (1974),  Duck  et  Foster  (1980),  Nguyen 
(1980)  et  Suematsu  et.  al.  (1982).  Le  resultat  probablement  le  plus  utilisable  fourni  par  l’etude  de  la 
stabilite  lineaire  des  tourbillons  est  celui  obtenu  par  Leibovich  et  Stewartson  (1983).  L'ecoulement 
de  base  considere  est  un  tourbillon  en  atmosphere  infinie  dont  les  profils  de  vitesses  axiale  Vz(r)  et 
azimutale  Ve(r)  sont  donnes  par  deux  fonctions  de  r  quelconques.  Ce  tourbillon  est  soumis  a  des 
perturbations  tridimensionnelles  decomposees  en  modes  propres.  Realisant  un  developpement 
asymptotique  pour  les  valeurs  de  m  grandes,  les  auteurs  peuvent  deduire  une  condition  suffisante 
d'instabilite  donnee  sous  la  forme  suivante  : 


dn 
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i _ 

^ J 
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<0 


en  un  point  de  l'ecoulement  avec  Q  =  Ve/r  et  T  =  rVe.  II  semble  cependant  que  cette  condition 
suffisante  soit  tres  contraignante,  puisqu'un  grand  nombre  d'ecoulements  donnant  lieu  a  des 
eclatements  ne  satisfont  pas  a  cette  condition. 
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2.3.3.  Theorie  des  ondes,  theorie  de  I'etat  critique  et  de  la  conjugaison 

Squire  (1960)  a  suggere  que  si  des  ondes  stationnaires  pouvaient  exister  sur  un  noyau 
tourbillonnaire,  des  petites  perturbations  venant  de  l'aval  pourraient  se  propager  vers  l'amont  et 
provoquer  l'eclatement.  La  condition  d'existence  d'ondes  axisymetriques  stationnaires  a  ete 
determinee  dans  le  cas  d'un  ecoulement  de  base  non-visqueux  et  axisymetrique.  Squire  a  propose 
que  cette  condition  marque  le  passage  d'un  ecoulement  supercritique,  ou  de  telles  ondes  ne  peuvent 
exister,  a  un  ecoulement  sous-critique  ou  de  telles  ondes  existent.  Pour  un  tourbillon  simple  en 
rotation  solide  a  l'interieur  d'un  cceur  visqueux  de  rayon  r  (un  ecoulement  en  rotation  solide  a  une 
composante  radiale  de  vitesse  Vr  egale  a  zero,  une  composante  axiale  Vz  constante  et  une 
composante  azimutale  Ve  egale  a  la  vitesse  angulaire  Q  fois  le  rayon  r)  combine  avec  un 
ecoulement  potentiel  a  l'exterieur,  Squire  (1960)  a  constate  que  la  condition  d'existence  d'ondes 
stationnaires  est  Ve/Vz  >  1,2.  Pour  un  deuxieme  ecoulement  tourbillonnaire  de  type  Burgers 
(caracterise  par  Vz  constante  et  une  composante  azimutale  de  la  forme  Vq  =  (Fo/r)(l-exp(-r2))  ou  T0 
est  la  circulation  asymptotique  du  tourbillon),  Squire  (1960)  a  montre  que  la  condition  d'existence 
d'ondes  stationnaires  est  Ve/Vz  >  1.  II  a  aussi  indique  que  le  parametre  critique  de  swirl  ro/(rclL)  est 
egal  a  1,4  en  evaluant  Ve  au  rayon  du  coeur  visqueux  rc. 

Harvey  (1962),  Benjamin  (1962,  1965,  1967)  et  Bossel  (1967,  1969)  ont  elargi  et  formalise 
mathematiquement  le  point  de  vue  de  Squire  (1960)  en  envisageant  que  le  cas  critique  n’est  que  le 
cas  limite  d'une  transformation  plus  generate  accompagnant  l'eclatement  durant  laquelle 
l'ecoulement  passe  d'un  etat  dit  supercritique  a  un  etat  sous-critique.  Benjamin  (1962,  1965,  1967)  a 
interprete  l'eclatement  comme  une  transition  entre  deux  etats  conjugues  d'un  ecoulement 
axisymetrique,  incompressible  et  non-visqueux.  L'equation  du  mouvement  peut  s'ecrire  : 
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Vx£l  =  VH 


avec  H  =  p/p  +  Vi  2  ou  est  le  vecteur  vitesse,  son  rotationnel.  La  fonction  de  courant  T  est 
introduite  telle  que : 


1&V  1&¥ 

Vz=— T",  = — et  r  =  rVe. 
r  or  r  dz 

Alors,  posant  y  =  r2/2, 1  =  f2/2,  et  supposant  que  l'ecoulement  est  cylindrique  (Vr  =  0  et  d/dz  =  0), 


on  obtient  1'equation  suivante  pour  H,  I  et  T  : 


32xF 

dy2 


H'(y¥)-—l'(x¥) 

2y 


avec  comme  conditions  aux  limites  une  conservation  du  debit  entre  l'axe  et  le  rayon  du  conduit  R  : 
¥(0)  =  0  et  vF(R2/2)  =  constante.  On  peut  etablir  que  les  fonctions  H  et  I  sont  arbitraires.  Benjamin 
a  montre  que  pour  des  fonctions  H  et  I  fixees,  la  solution  VF  n'est  pas  unique. 


En  outre,  dans  le  cas  ou  l'on  voudrait  etudier  Involution  avec  z  d'une  perturbation,  il  faut  supprimer 
la  condition  d'ecoulement  cylindrique  et  utiliser  1'equation  suivante  : 


J_d_¥+lV=H'(x¥)__Li'(y) 

2y  3x2  dy  2y 

A  l'aide  de  cette  equation,  Benjamin  (1962,  1965,  1967)  a  montre  que  les  ecoulements  peuvent  etre 
classes  en  deux  categories  :  les  ecoulements  supercritiques  qui  ne  supportent  que  des  perturbations 
dont  l'amplitude  croit  ou  decroit  exponentiellement  avec  z,  les  ecoulements  sous-critiques  qui,  outre 
les  perturbations  precedentes,  peuvent  supporter  des  perturbations  dont  l'amplitude  est  modulee  par 


une  fonction  circulaire,  appelees  "ondes  stationnaires." 
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Pour  determiner  la  categorie  dans  laquelle  appartient  un  ecoulement,  il  definit  le  parametre  : 


qui  est  le  rapport  entre  les  vitesses  de  phase  absolues  d'ondes  se  propageant  sur  le  tourbillon  (C+ 
designant  la  vitesse  des  ondes  se  propageant  dans  le  sens  general  de  l'ecoulement  et  C.  celle  des 
ondes  se  propageant  en  sens  inverse).  Si  N  >  1,  l'ecoulement  est  dit  supercritique  ;  si  N  <  1,  il  est  dit 
sous-critique.  Cette  etude  permet  de  realiser  une  analogie  entre  le  phenomene  d'eclatement  au  sein 
d'un  ecoulement  supercritique  et  celui  du  ressaut  hydraulique. 

Leibovich  (1973)  poursuit  les  idees  de  Benjamin  en  tentant  une  description  de  la  transition 
supercritique  -  sous-critique  par  un  etat  “trans-critique”.  Faler  et  Leibovich  (1978)  ont  explore  un 
ecoulement  supercritique  en  amont  de  l'eclatement  et  sous-critique  en  aval.  Ils  ont  observe  des 
differences  dans  les  resultats,  mais  globalement,  leurs  mesures  correspondent  bien  avec  la  theorie. 
Certains  auteurs  ont  realise  des  developpements  sur  les  ondes  faiblement  non-lineaires  (Hasimoto 
1972,  Randall  et  Leibovich  1973,  Hopfinger  et.  al.  1982,  Tsai  et  Widnall  1980,  Leibovich  et  Ma 
1983,  Leibovich  1987).  La  plupart  de  ces  articles  sont  consacres  a  la  propagation  d'ondes 
faiblement  non-lineaires  et  non-axisymetriques  sur  un  tourbillon  non-visqueux  et  incompressible. 
Le  principe  de  ces  etudes  consiste  a  superposer  a  l'ecoulement  de  base  une  petite  perturbation  pour 
determiner  les  equations  aux  perturbations  qui  tiennent  compte  de  termes  d'ordre  superieur. 


2.3.4.  Approximation  de  l'ecoulement  quasi-cylindrique 

Selon  cette  hypothese,  l'eclatement  est  associe  a  l'apparition  de  singularites  au  cours  de  la  resolution 
de  la  forme  quasi-cylindrique  des  equations  de  Navier-Stokes.  Ces  equations  simplifiees  ont  un 


63 


caractere  parabolique  et  s'integrent  en  procedant  de  l'amont  vers  l'aval,  comme  pour  les  equations 


de  Prandtl.  Cette  approche  s'inspire  etroitement  du  comportement  des  equations  de  la  couche  limite 
bidimensionnelle  qui  presentent  une  singularite  au  decollement  (singularite  de  Goldstein). 
Gartshore  (1962),  Hall  (1967,  1972)  et  Bossel  (1972)  ont  suggere  une  description  simplifiee  de 
l'ecoulement  tourbillonnaire,  sous  les  hypotheses  d'incompressibilite  et  de  laminarite,  en  supposant 
que  l'ecoulement  est  de  revolution,  que  les  variations  axiales  sont  negligeables  devant  les  variations 
radiales  et  que  la  composante  de  vitesse  radiale  Vr  reste  petite  devant  les  composantes  axiale  Vz  et 
azimutale  Vq.  Dans  le  cadre  de  cette  approximation,  les  equations  se  reduisent  a  deux  equations 
simplifies  regissant  respectivement  le  mouvement  longitudinal  et  le  mouvement  azimutal.  Le 
couplage  s’effectue  par  l’intermediaire  de  la  pression  qui  obeit  a  liquation  de  l’equilibre  radial  a 
laquelle  se  reduit  la  troisieme  equation  de  Navier-Stokes  (relative  a  Vr).  Ces  equations  peuvent  se 
resoudre  jusqu'a  ce  que  la  procedure  de  calcul  ne  puisse  se  poursuivre  a  cause  de  la  tendance  vers 
l'infini  des  gradients  axiaux.  Cette  divergence  numerique  qui  est  similaire  a  la  singularite  de 
Goldstein  est  prise  comme  une  indication  d'eclatement.  On  etablit  done  une  analogie  decollement 
de  la  couche  limite  -  eclatement  tourbillonnaire 

Gartshore  (1962),  Hall  (1967)  et  Solignac  et  Benay  (1980)  ont  resolu  les  equations  quasi- 
cylindriques  par  un  calcul  aux  differences  finies.  Plusieurs  auteurs,  dont  Bossel  (1969,  1972), 
Mager  (1972),  Raat  (1975),  Wilson  (1977)  et  Legendre  (1981),  ont  utilise  le  contexte  de 
l'approximation  quasi-cylindrique  en  resolvant  les  equations  differentielles  issues  de  l'introduction 
de  quantites  integrales  dans  le  systeme  et  de  l'application  de  conditions  aux  limites  analytiques. 
Bossel  (1972)  a  constate  qu'il  est  preferable  de  partager  l'ecoulement  en  deux  regions  et  de  faire  des 
calculs  sur  chaque  region  separement.  La  region  exterieure  au  coeur  du  tourbillon  donne  une 
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solution  qui  sert  de  condition  limite  pour  la  region  interne.  Dans  le  cas  d'une  rotation  solide,  les 
equations  se  linearisent  et  les  solutions  sont  obtenues  par  superposition.  Bossel  a  ainsi  obtenu  des 
resultats  qui  ressemblent  a  des  configurations  eclatees.  Mager  (1972)  a  etudie  un  ecoulement 
tourbillonnaire  dans  une  contraction.  Wilson  (1977)  a  etendu  les  calculs  de  Raat  (1975)  a  la 
configuration  d’ecoulements  tourbillonnaires  coniques  plus  representative  des  tourbillons  d’aile 
delta.  Wilson  a  introduit  un  parametre  de  rotation  equivalent  a  un  inverse  du  nombre  de  Rossby. 
L'un  des  problemes  avec  cette  approche  quasi-cylindrique  est  qu'elle  ne  peut  decrire,  ni  la  structure 
du  tourbillon  une  fois  eclate,  ni  l'influence  de  la  position  d'eclatement  sur  l'ecoulement  en  amont. 
Malgre  l'abondance  des  theories,  aucune  ne  decrit  toutes  les  configurations  d'eclatement  observees 
dans  des  experiences. 

2.3.5.  Simulation  numerique 

Les  simulations  numeriques  ne  sont  pas  des  theories  de  l'eclatement,  mais  elles  jouent  un  role 
important  entre  la  theorie  et  les  experiences.  Depuis  40  ans,  de  tres  nombreux  calculs  ont  ete 
realises  a  partir  de  configurations  de  plus  en  plus  realistes.  Les  simulations  permettent  de  realiser 
des  etudes  parametriques  en  faisant  varier  independamment  des  parametres  qu'il  est  parfois 
impossible  de  dissocier  experimentalement.  De  plus,  les  simulations  numeriques  permettent 
d'evaluer  les  hypotheses  theoriques.  Au  debut  des  etudes  numeriques,  plusieurs  approximations  ont 
ete  effectuees  pour  simplifier  les  calculs  au  niveau  des  moyens  informatiques  disponibles. 


2.3.5. 1.  Equations  de  Navier-Stokes  axisymetriques 

Kopecki  et  Torrance  (1973)  sont  parmi  les  premiers  a  avoir  effectue  une  simulation  par  resolution 
des  equations  de  Navier-Stokes  et  d'Euler  d'un  ecoulement  tourbillonnaire  avec  eclatement. 
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L'ecoulement  tourbillonnaire  pris  en  compte  correspond  a  une  configuration  simple,  axisymetrique, 


incompressible  et  laminaire,  confinee  dans  un  tube  cylindrique  sur  la  paroi  duquel  est  appliquee  une 
condition  de  glissement.  La  formulation  employee  fait  intervenir  la  fonction  de  courant  du  plan 
meridien,  la  composante  du  rotationnel  normale  a  ce  plan  et  la  circulation.  Pour  des  nombres  de 
Reynolds  calcules  sur  le  diametre  du  noyau  et  la  vitesse  axiale  sur  l'axe,  d'environ  100,  les  solutions 
montrent  un  ralentissement  prononce  de  la  composante  de  vitesse  axiale  suivi  par  une  stagnation 
pour  des  valeurs  suffisamment  elevees  de  la  circulation.  Malheureusement  cette  solution  ne 
correspond  pas  avec  ce  qui  est  observe  dans  les  experiences. 

Grabowski  et  Berger  (1976)  ont  calcule  des  solutions  axisymetriques  stationnaires  des  equations  de 
Navier-Stokes  pour  un  tourbillon  non-confine.  Ils  ont  suppose  une  rotation  solide  du  coeur  du 
tourbillon  raccordee  a  une  region  rotationnelle  exteme  et  des  profils  axiaux  de  type  jet  ou  sillage.  Ils 
constatent  la  meme  sensibilite  du  tourbillon  a  l’accroissement  du  taux  de  rotation,  avec  l'apparition 
d'un  bulbe  d'eclatement  conforme  aux  observations  experimentales  de  Sarpkaya  (1971).  Ils  ont 
montre  que  le  couplage  fortement  non-lineaire  des  composantes  axiale  et  tangentielle  declenche 
l'eclatement  soudainement  pour  une  faible  augmentation  de  la  circulation.  Une  re-acceleration  du 
fluide  apres  le  passage  autour  du  bulbe  coincide  avec  un  re-accroissement  de  la  rotation  pour 
satisfaire  la  conservation  du  moment  cinetique. 

Karashima  et  Kitama  (1984)  ont  repris  l'integralite  du  contexte  du  modele  de  Grabowski  et  Berger 
(1976)  en  y  ajoutant  une  simulation  du  controle  actif  par  soufflage  sur  l'axe  du  tourbillon. 
L'ecoulement  axial  est  modelise  par  une  distribution  de  vitesse  uniforme  a  l'entree  du  domaine  de 
calcul  sur  laquelle  se  rajoute,  pres  de  l'axe,  une  distribution  de  survitesse  en  rectangle.  Les  resultats 
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montrent  que  le  soufflage  provoque  un  deplacement  vers  l'aval  de  la  position  d'eclatement  qui  finit 


par  disparaltre  pour  une  survitesse  de  jet  de  1,4  fois  la  vitesse  amont  uniforme.  L’examen  detaille  de 
la  structure  locale  du  bulbe  revele  que  l'addition  de  quantite  de  mouvement  axiale  renforce 
considerablement  la  coherence  du  coeur  en  evitant  la  deceleration  des  composantes  aussi  bien 
axiales  que  tangentielles.  Les  resultats  montrent  que  le  soufflage  est  d'autant  plus  efficace,  a  flux  de 
masse  equivalent,  que  le  rayon  d'injection  est  plus  confine  pres  de  l'axe  du  tourbillon. 

Shi  (1985)  a  determine  des  solutions  des  equations  completes  de  Navier-Stokes  incompressibles  et 
instationnaires,  avec  les  conditions  aux  limites  de  Grabowski  et  Berger  (1976).  Pour  une  valeur  de 
la  circulation  asymptotique  depassant  un  seuil  critique,  il  a  note  le  developpement  d'une  structure 
quasi-periodique  formee  de  cellules  de  recirculation  enfermees  a  l'interieur  d'une  ligne  frontiere  les 
separant  des  lignes  de  courant  externes  qui  sont  deflechies  par  le  bulbe.  Le  meme  probleme  a  ete 
resolu  par  Beran  (1987)  pour  les  equations  de  Navier-Stokes  stationnaires.  La  solution  a  constitue 
une  zone  de  recirculation  avec  des  bulbes  multiples. 

Pagan  et  Benay  (1988),  a  la  suite  de  Benay  (1984),  ont  effectue  une  resolution  numerique  des 
equations  de  Navier-Stokes  pour  un  ecoulement  laminaire  et  axisymetrique.  De  fagon  a  reproduire 
plus  fidelement  la  realite,  l'eclatement  a  ete  provoque  par  une  repartition  de  pression  imposee  a  la 
frontiere  exterieure  du  domaine  de  calcul.  Ils  ont  effectue  une  etude  parametrique  pour  des  nombres 
de  Reynolds  varies.  Les  resultats  montrent  que  la  viscosite  n'exerce  plus  d'influence  sur  les 
solutions  eclatees  des  que  le  nombre  de  Reynolds  est  significatif.  Les  auteurs  ont  note  que 
l'apparition  de  l'eclatement  depend  fortement  de  la  forme  de  la  distribution  de  vitesse  axiale. 
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Menne  (1988)  s'est  attache  a  decrire  l'influence  de  perturbations  asymetriques  en  se  servant  d'un 


calcul  tridimensionnel,  comme  celui  de  Spall,  Gatski  et  Grosch  (1987),  qu'il  effectue  dans  un  tube 
divergent.  II  a  utilise  une  procedure  de  resolution  des  equations  de  Navier-Stokes  developpees  dans 
l'espace  de  Fourier,  puis  projetees  dans  l'espace  physique.  II  a  resolu  les  equations  axisymetriques 
par  differences  finies.  L'auteur  s'est  place  dans  un  domaine  correspondant  au  bulbe  axisymetrique 
calcule  et  a  determine  les  solutions  asymetriques,  supposees  avoir  des  derivees  temporelles  tres 
petites  devant  les  termes  de  convection  axisymetriques.  Ensuite,  il  a  recalcule  les  solutions  quasi- 
axisymetriques  en  y  incluant  les  termes  d'interaction  avec  les  petites  perturbations  asymetriques. 
Cette  approche  originale  lui  a  permis  de  decrire  de  maniere  realiste  la  succession  des  instability 
spirales  dans  le  bulbe  axisymetrique. 


2. 3. 5.2.  Simulation  numerique  directe 

Le  et.  al.  (1989)  ont  utilise  un  code  de  simulation  de  turbulence  inhomogene  incompressible  pour 
resoudre  les  equations  d’Euler  pour  un  tourbillon  isole  dans  une  boite  tridimensionnelle.  Les 
nombres  de  Rossby  critiques  d'eclatement  calcules  par  Mege  (1990)  sur  la  circulation  asymptotique 
sont  tres  voisins  de  la  valeur  critique  de  Squire  (1960).  Neanmoins,  le  caractere  periodique  des 
conditions  de  vitesse,  qui  declenche  l'eclatement  ainsi  que  le  gradient  de  pression  impose  au  cours 
du  calcul,  a  pu  alterer  la  nature  physique  des  solutions. 


2.3. 5. 3.  Autres  types  de  simulation  numerique 

Agrawal,  Barnett  &  Robinson  (1990)  ont  compare  les  capacites  des  equations  d'Euler  et  de  Navier- 
Stokes,  laminaires  et  turbulentes,  a  modeliser  le  champ  d’un  tourbillon  eclate  sur  une  aile  delta  de 
70°  de  fleche.  Les  traces  des  contours  iso-rotationnel  axial  differaient  essentiellement  par  la 
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capacite  des  equations  de  Navier-Stokes  de  faire  apparaitre  les  tourbillons  secondaires  et  tertiaires. 


Cependant,  ni  la  localisation  du  tourbillon  principal,  ni  son  comportement  n'ont  paru  affectes  par  la 
viscosite.  La  prediction  la  plus  precise  de  l'emplacement  de  l'eclatement  repere  grace  aux  pertes  de 
pression  totale  qui  l'accompagnent,  est  fournie  par  les  equations  de  Navier-Stokes  laminaires.  Les 
calculs  Euler  ont  montre  une  tendance  a  situer  l’eclatement  en  amont  des  resultats  experimentaux, 
ceci  pouvant  etre  attribue  a  la  non  prise  en  compte  de  1'elargissement  de  la  zone  visqueuse  du  bulbe, 
consecutif  a  l'eclatement.  L'ecart  (plus  reduit)  des  predictions  visqueuses  laminaires  peut 
s’expliquer  par  le  manque  de  resolution  du  maillage  au  voisinage  du  noyau  tourbillonnaire.  Cette 
lacune  ne  permet  pas  effectivement  de  capturer  la  concentration  de  vorticite  du  coeur  et  de  decrire 
suffisamment  bien  la  survitesse  de  la  composante  de  vitesse  axiale. 

Ekaterinaris  et  Schiff  (1990)  ont  effectue  des  calculs  utilisant  les  equations  completes  de  Navier- 
Stokes  et  des  modeles  de  turbulence  differents.  Ils  ont  note  que  la  solution  a  ete  du  type  bulbe  pour 
les  incidences  faibles,  mais  l'eclatement  a  evolue  vers  un  type  spiral  avec  l'augmentation  de 
l'incidence. 

Les  simulations  numeriques  sont  aujourd'hui  couramment  pratiquees  pour  comprendre  le 
phenomene  de  l'eclatement  et  pour  identifier  la  position  de  l'eclatement.  Dans  ce  domaine,  on  peut 
retenir  les  travaux  de  Verhaagen  et.  al.  (1990),  Gordnier  (1991),  Den  Berg,  Hoeijmakers  et 
Brandsma  (1994),  Visbal  (1995),  Hirschel  (1996). 
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2.4.  Methodes  de  controle  de  I'eclatement  tourbillonnaire 


2.4.1.  Remarques  generates 

Comme  evoque  ci-dessus,  les  ecoulements  tridimensionnels  et  tourbillonnaires  dominent  les 
champs  aerodynamiques  autour  des  ailes  delta  et  des  ailes  a  forte  fleche  aux  incidences  elevees. 
Depuis  pres  de  cinquante  ans,  les  chercheurs  ont  etudie  les  proprietes  de  ces  ecoulements  et,  en 
meme  temps,  de  nombreuses  etudes  ont  ete  effectuees  dans  le  but  d’augmenter  la  portance,  de 
diminuer  la  trainee,  d'ameliorer  la  manceuvrabilite,  de  supprimer  le  decollement  et  de  reduire  les 
instability  d'une  aile  delta.  Dans  cette  partie  de  la  bibliographie,  on  va  passer  en  revue  les 
recherches  faites  par  les  differentes  equipes  sur  des  methodes  de  controle  tres  diverses.  Ces 
experiences,  quelle  que  soit  la  technique  de  controle,  ont  ete  effectuees  autour  de  maquettes  d'ailes 
delta  ou  d'avions  complets  en  configuration  statique  ou  dynamique  avec  un  angle  d'incidence,  soit 
en  augmentation,  soit  en  diminution.  La  plupart  de  ces  etudes  experimentales  utilisent  des  systemes 
de  controle  passif  et  ouverts  pour  manipuler  l'ecoulement  tourbillonnaire  et  la  position  de 
I'eclatement. 

Les  dispositifs  mecaniques  ou  pneumatiques  sont  les  principales  methodes  utilisees  pour  controler 
les  structures  tourbillonnaires,  la  position  de  I'eclatement  ou  les  caracteristiques  de  l'ecoulement  qui 
influent  sur  ces  phenomenes.  C'est  Werle  (1960),  a  l'Onera,  qui  a  fait  les  premieres  experiences  de 
controle  des  tourbillons  et  de  leur  eclatement.  Ces  essais  ont  ete  effectues  pour  evaluer  l'influence 
de  divers  facteurs  :  un  obstacle  a  l'aval  de  l'aile,  une  aspiration  sur  l’extrados  de  l’aile,  un  jet 
soufflant  dans  l'axe  du  tourbillon  et  un  jet  a  contre-courant  de  la  vitesse  axiale  du  tourbillon  (voir 
Fig.  2.18).  Werle  a  montre  qu’une  aspiration  a  l’interieur  de  la  region  eclatee  permet  de  faire 
reculer,  ou  meme  d’eviter,  I’eclatement  alors  qu'un  obstacle  solide  place  dans  les  memes  conditions 
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provoque  l’effet  inverse.  Egalement,  un  jet  dans  le  sens  du  courant,  emis  cote  intrados,  fait  reculer 


Peclatement  en  meme  temps  qu'il  tend  a  orienter  l’axe  du  tourbillon  selon  la  direction  du  jet  ;  en 
revanche  un  jet  a  contre  courant  provoque  Peclatement. 


a)  b) 


Fig.  2.18  :  Influences  des  differentes  methodes  de  controle  en  aval  d'une  aile  delta  mince  a  bord 
d'attaque  aigu  avec  un  angle  de  fleche  de  60°  a  20°  d'incidence  (Werle  1960).  (a)  Un  obstacle 
(b)  Une  aspiration  (c)  Un  jet  a  contre  courant  (d)  Un  jet  dans  le  sens  du  courant. 
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Les  resultats  des  essais  de  Ringleb  (1961)  sur  le  controle  de  l'ecoulement  tourbillonnaire  ont  montre 


l'importance  du  cceur  de  tourbillon  vis-a-vis  de  la  stabilite  et  de  la  controlabilite  de  l'eclatement.  Les 
methodes  de  controle  par  application  de  forces  ou  emission  d'energie  parietale  au  point  de 
decollement  ou  le  long  des  lignes  de  separation  modifient  souvent  les  tourbillons.  La  structure  de 
l'ecoulement  tourbillonnaire  et  la  position  de  l'eclatement  pourraient  resulter  de  l'effet  conjugue  du 
gradient  de  pression,  de  la  vitesse  locale,  du  taux  de  rotation  (ou  angle  de  swirl),  de  Tangle 
d'incidence  effectif  et  de  Tentramement  de  vorticite  dans  le  coeur  du  tourbillon. 

Les  dispositifs  mecaniques  utilises  sont  des  canards,  des  extensions  du  bord  d'attaque  (leading-edge 
extension  ou  LEX),  des  virures  (strake),  des  volets  (flap),  des  barrieres  (fence).  Les  dispositifs 
pneumatiques  consistent  en  des  systemes  de  soufflage  et  d'aspiration  divers  :  soufflage  normal  a  la 
corde,  parallele  au  bord  d'attaque,  tangentiel  au  bord  d'attaque  arrondi  oriente  vers  Textrados,  selon 
le  cceur  du  tourbillon,  soufflage  au  bord  de  fuite,  aspiration  sur  Textrados,  au  bord  d'attaque,  selon  le 
cceur  de  tourbillon.  Toutes  les  methodes  pneumatiques  peuvent  etre  appliquees  avec  des  systemes 
installes  dans  les  maquettes  ou  au  moyen  de  sondes  externes.  Dans  certaines  etudes,  une 
combinaison  de  dispositifs  pneumatiques,  mecaniques  ou  pneumatiques-mecaniques  a  ete  essayee. 
Chacune  de  ces  methodes  sera  detaillee  dans  la  revue  qui  suit. 


2.4.2.  Dispositifs  mecaniques 

Les  canards  et  les  virures  sont  installes  sur  de  nombreux  avions  de  combat  en  vue  d'augmenter  la 
portance  et  la  manceuvrabilite  aux  differents  regimes  de  vol.  L'un  des  premiers  avions  militaires  a 
utiliser  les  canards  pour  manipuler  la  position  de  l'eclatement  tourbillonnaire  est  le  Saab  Viggen. 
Les  canards  sont  situes  de  fa?on  a  deplacer  l'eclatement  se  produisant  au-dessus  de  l'aile  et 
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preserver  la  portance  de  l'avion  aux  incidences  elevees  (Behrbohn  1965).  Egalement,  les  virures  et 
les  extensions  de  bord  d’attaque  ont  ete  developpes  pour  le  F-16  (Smith,  Ralston  and  Mann  1979)  et 
le  F/A-18.  Par  manque  de  methodes  rationnelles  de  dimensionnement,  ces  etudes  ont  ete  realisees 
par  tatonnement  sur  les  surfaces  de  controle. 

Lamar  (1980)  a  cree  un  protocole  de  conception  pour  les  virures  et  leur  emplacement  sur  les  avions. 
Ce  protocole  relie  la  distribution  de  l'effet  de  succion  du  bord  d’attaque  a  la  forme  des  virures  au 
moyen  d'un  modele  analytique.  Frink  et  Lamar  (1981)  ont  applique  cette  procedure  pour  creer  de 
nombreuses  virures  qui  ont  ete  ensuite  testees  dans  un  tunnel  hydrodynamique.  Les  resultats 
experimentaux  ont  ainsi  permis  de  caracteriser  l'eclatement  tourbillonnaire  genere  par  la 
combinaison  d'une  aile  trapezoi'dale  et  de  differentes  virures,  en  particulier  les  parametres 
geometriques  qui  influencent  la  position  de  l'eclatement. 

D.M.  Rao  est  l'un  des  chercheurs  les  plus  connus  dans  notre  domaine  en  raison  de  ses  travaux  sur  le 
controle  d'ecoulements  tourbillonnaires  par  volets  de  bord  d'attaque.  II  a  commence  ses  recherches 
sur  ce  sujet  dans  les  annees  soixante-dix  avec  l'etude  d'une  aile  delta  de  74°  de  fleche.  II  a  analyse 
deux  configurations  de  volets  de  bord  d'attaque  qui  sont  schematisees  sur  la  figure  2.19  et  qui  sont 
inclines  vers  le  dessous  de  l'aile  (Rao  1979).  Les  resultats  de  ses  essais  ont  montre  que  les  volets 
peuvent  augmenter  la  finesse  de  l’aile  delta  de  18,4%.  Les  volets  ont  aussi  reduit  la  trainee  elle- 
meme.  En  revanche,  ces  resultats  indiquent  que  les  volets  n'augmentent  pas  la  capacite  de  l'avion  a 
voler  aux  incidences  elevees.  La  realisation  de  ces  volets  pourrait  etre  difficile  en  raison  de  leur 
taille  qui  represente  25%  de  la  surface  de  l'aile.  En  essayant  de  reduire  la  taille  et  la  trainee  de  ces 
volets,  Rao  a  supprime  les  vingt  cinq  premiers  pour  cent  des  volets  pres  de  l'apex  de  l'aile,  ce  qui  a 
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entraTne  une  augmentation  de  la  finesse  de  l'aile.  Les  resultats  montrent  que  pour  les  incidences 
inferieures  a  18°  les  volets  diminuent  la  trainee  mais  ne  changent  pas  la  portance,  tandis  que  pour 
des  incidences  plus  grandes,  les  volets  augmentent  la  portance  par  l'agrandissement  de  la  surface  de 
l’aile. 


Fig.  1  The  Vortex  Flap  Concept, 


Fig.  2.19  :  Deux  types  de  volets  du  bord  d'attaque  (Rao  1979,  1980). 


Rao  ( 1 980)  a  poursuivi  ses  idees  en  utilisant  des  volets  de  bord  d'attaque  pour  controler  la  position 
de  l'eclatement  autour  des  ailes  delta  de  60°  et  74°  de  fleche  en  ecoulement  incompressible.  II  a 
aussi  etudie  une  aile  en  forme  de  fleche  avec  des  volets  segmentes  pour  une  configuration 
supersonique.  Lors  de  ces  essais,  Rao  a  montre  que  les  volets  sont  efficaces  quel  que  soit  Tangle  de 
fleche.  Les  tourbillons  se  forment  sur  les  volets  au  lieu  des  bords  d'attaques  ce  qui  cree  une 
composante  de  la  poussee  aerodynamique.  Ainsi,  Rao  a  constate  que  ces  tourbillons  augmentent  la 
portance  et  ont  une  influence  positive  sur  la  stabilite  laterale  et  directionnelle  de  l'aile.  Malgre  ces 
effets  positifs,  les  volets  creent  plus  de  trainee  en  raison  de  la  depression  au  niveau  du  bord 
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d'attaque.  En  general,  les  volets  peuvent  etre  des  dispositifs  efficaces  pour  le  controle  de 
l'ecoulement  tourbillonnaire  autour  des  ailes  delta  (Rao  1980). 

Marchman  (1981)  a  confirme  les  resultats  precedents  de  Rao  avec  des  observations  relatives  a  des 
ailes  delta  de  60°  et  75°  de  fleche.  II  a  note  que  les  tourbillons  se  forment  autour  des  volets  au  lieu 
des  bords  d'attaques.  A  la  suite  de  comparaisons  avec  differentes  geometries  de  volets,  il  a  remarque 
que  la  taille  de  ceux-ci  etait  un  parametre  important  pour  augmenter  la  portance  de  l'aile.  Marchman 
a  aussi  constate  que  "les  volets  de  bord  d'attaque  ont  la  capacite  d'etre  tres  utiles  pour  augmenter  les 
performances  d'une  aile  supersonique  dans  le  domaine  subsonique  (1981) 

Marchman  et  Grantz  (1982)  ont  poursuivi  leurs  etudes  du  controle  de  l'ecoulement  tourbillonnaire 
avec  une  combinaison  de  volets  au  bord  d'attaque  et  au  bord  de  fuite.  D'abord,  ils  ont  valide  les 
resultats  de  Rao  (1979  et  1980)  et  de  Marchman  (1981)  qui  indiquaient  que  les  tourbillons  se 
forment  au  dessus  des  volets  au  lieu  des  bords  d'attaques.  Ensuite,  ils  ont  effectue  des  essais 
utilisant  des  volets  avec  un  angle  positif  au  dessus  de  l'extrados  (inverted  leading-edge  vortex 
flaps).  Ces  volets  sont  plus  efficaces  car  ils  augmentent  la  portance,  mais  ils  induisent  une  trainee 
plus  importante.  Ensuite,  Marchman  et  Grantz  (1982)  ont  etudie  l'influence  des  volets  de  bord  de 
fuite  sur  l'ecoulement  tourbillonnaire  et  la  position  de  l'eclatement.  Les  essais  ont  ete  effectues 
autour  d'ailes  delta  de  60°  et  15°  de  fleche  avec  une  incidence  variant  de  0°  a  45°.  Plusieurs 
geometries  de  volets  de  bord  d'attaque  et  de  bord  de  fuite  ont  ete  etudiees.  Les  resultats  montrent 
que  pour  optimiser  la  finesse  de  l'aile  dans  cette  configuration,  il  faut  utiliser  le  plus  grand  angle  de 
deflexion  des  volets  ce  qui  permet  de  garder  les  tourbillons  sur  les  volets.  Marchman  et  Grantz 
(1982)  ont  observe  qu'un  volet  de  bord  d'attaque  dont  la  largeur  s'accroit  avec  la  distance  le  long  du 
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bord  d'attaque  donne  un  rapport  optimal  de  la  finesse  par  rapport  a  un  volet  de  largeur  constante 


(voir  Fig.  2.20). 


Figure  3:  Wing  and  Flap  Model 
Geometries 

Fig.  2.20  :  Les  volets  (Marchman  et  Grantz  1982). 

Lors  de  leurs  etudes  de  l’influence  des  volets  de  bord  de  fuite  sur  1'ecoulement  tourbillonnaire, 
Marchman  et  Grantz  (1982)  ont  observe  que  l’influence  de  ces  volets  est  negligeable  sur  la 
performance  de  l'aile,  mais  ils  changent  le  moment  de  tangage  de  maniere  significative.  L'influence 
des  volets  la  plus  importante  a  ete  mesuree  autour  de  l'aile  delta  de  60°  de  fleche  ou  les  tourbillons 
sont  moins  energetiques. 
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Marchman  et  Terry  (1983)  ont  analyse  l'influence  des  virures  et  des  volets  sur  l'ecoulement  autour 


d'une  aile  delta  de  60°  de  fleche.  Marchman  avait  deja  effectue  des  essais  en  observant  l'influence 
des  virures  et  des  volets,  mais  le  but  de  ces  essais  est  de  trouver  un  systeme  de  controle  efficace 
utilisant  une  combinaison  des  deux  techniques.  D'abord,  ils  ont  montre  que  l'utilisation  simultanee 
des  deux  techniques  ne  produit  pas  d'effet  nefaste  de  l'une  sur  l'autre.  II  a  ete  constate  que  le  choix 
de  la  technique  depend  du  critere  que  Ton  veut  optimiser.  Si  la  finesse  doit  etre  augmentee,  il  faut 
utiliser  les  volets  au  lieu  des  virures.  Les  volets  augmentent  la  finesse  pour  toute  la  gamme  de  Cz  ; 
tandis  que  lorsqu’on  utilise  uniquement  les  virures  il  y  a  une  diminution  de  la  finesse.  S'il  y  a  deja 
des  virures  sur  l'avion,  les  volets  peuvent  augmenter  la  finesse.  En  revanche,  si  on  veut  optimiser  le 
coefficient  de  portance,  les  volets  sont  la  technique  la  plus  efficace.  Une  combinaison  des  volets  et 
des  virures  produit  un  coefficient  de  portance  plus  important. 


Fig.  2.21  :  Volet  d'apex  (Rao  et  Buter  1983). 
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En  1983,  Rao  et  Buter  ont  introduit  le  concept  du  volet  d'apex  (apex  flap)  pour  le  controle  de 


l'ecoulement  tourbillonnaire  autour  d'une  aile  delta  de  74°  de  fleche.  Pour  creer  un  volet  d'apex, 
l'apex  de  l'aile  est  coupe  et  joint  a  l'aile  par  une  charniere.  Dans  ce  cas,  la  charniere  est  positionnee  a 
25%  de  la  corde  de  l'apex  (voir  Fig.  2.21).  Rao  et  Buter  (1983)  ont  analyse  des  visualisations  de 
l'ecoulement  ainsi  que  les  mesures  de  pression  parietale  et  de  forces.  Les  resultats  montrent  que  les 
volets  d'apex  sont  efficaces  comme  methode  de  controle  du  tangage.  Sans  deflexion,  l'apex  est  une 
partie  integrate  de  l'aile  delta  avec  aucune  trainee  supplemental.  Avec  une  deflexion  vers  le  haut 
de  l'apex,  celui-ci  devient  un  volet  et  cree  des  tourbillons.  La  diffusion  tourbillonnaire  produite 
alors  par  le  volet  d'apex  domine  l'ecoulement  pour  les  basses  incidences.  Pour  les  incidences  plus 
elevees,  les  tourbillons  de  volet  d'apex  se  melangent  avec  les  tourbillons  de  l'aile.  Les  tourbillons  de 
volet  d'apex  generent  une  portance  et  un  moment  de  tangage  negatif  (l'apex  monte  vers  le  haut). 
Une  deflexion  vers  le  bas  de  l'apex  genere  un  moment  de  tangage  positif  (Rao  et  Buter  1983). 

Hoffler  et  Rao  (1984)  ont  essaye  un  nouveau  dispositif  de  controle  qui  ressemble  beaucoup  a  un 
volet  qu'ils  appellent  volet  d'onglet  (vortex  tab).  L'onglet  est  une  deuxieme  surface  pres  du  bord 
d'attaque  du  volet  ordinaire  qui  est  redressee  par  rapport  au  volet  (voir  Fig.  2.22).  L'onglet 
augmente  la  depression  au  bord  d'attaque  de  chaque  volet  et  produit  une  poussee  plus  forte  (Hoffler 
et  Rao  1984).  Les  auteurs  ont  effectue  l'etude  autour  d'une  aile  delta  de  74°  de  fleche  en  mesurant 
les  forces  et  les  pressions  pour  differentes  geometries  d'onglets  fixes  aux  volets  de  largeur 
constante.  Les  resultats  montrent  que  les  volets  d'onglet  accroissent  la  portance,  mais  ils  augmentent 
aussi  la  trainee,  ce  qui  annule  les  effets  positifs  (Hoffler  et  Rao  1984). 
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Figure  1.  The  Tabbed  Vortex  Flap. 


Fig.  2.22:  Volets  d'onglets  (Hoffler  et  Rao  1984). 


Fig.  2.23  :  Volets  d'apex  perpendiculaires  a  l'extrados  (Wahls,  Vess  et  Moskovitz  1986). 


Wahls,  Vess  et  Moskovitz  (1986)  ont  effectue  des  experiences  sur  des  ailes  delta  avec  des  volets 
(fences)  qui  sont  fixes  perpendiculairement  a  l'extrados  de  l'aile,  pres  de  l'apex  (voir  Fig.  2.23). 
Ceux-ci  se  plaquent  contre  l'extrados  en  vol  supersonique  pour  eviter  la  creation  d'une  trainee 
supplemental  et  prennent  la  forme  d'un  volet  (Rao  1980)  en  regime  subsonique.  Les  barrieres 
d'apex  ont  des  effets  significatifs  sur  le  champ  de  vitesse  et  les  tourbillons,  conduisant  a  une 
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amplification  de  la  depression  sur  l'extrados  de  10%  en  comparaison  du  cas  nominal.  II  a  ete  note 
que  la  geometrie  et  la  position  des  barrieres  ont  une  influence  importante  sur  les  tourbillons  et  la 
position  de  l'eclatement. 

Klute  et.  al.  (1993)  ont  continue  les  etudes  sur  les  volets  d'apex  comme  moyen  de  controle  de 
l'eclatement  tourbillonnaire  sur  les  ailes  delta  aux  incidences  elevees.  Leurs  etudes  ont  consiste  en 
des  experiences  avec  des  angles  de  volets  positifs  et  negatifs  par  rapport  a  l'extrados  de  l'aile.  Les 
deux  types  de  configurations  ont  cree  des  deplacements  de  la  position  de  l'eclatement,  le  maximum 
de  deplacement  etant  observe  avec  le  volet  braque  a  un  angle  negatif  de  15°  (Klute  et.  al.  1993). 

Un  autre  dispositif  de  volet  de  bord  d'attaque,  appele  volet  de  cavite  (cavity  flap)  a  ete  teste  sur  une 
aile  delta  de  75°  (Schaeffer  et.  al.  1993).  L'idee  de  ce  volet  de  cavite  a  ete  attribute  par  ces  auteurs  a 
Rao.  Le  dispositif  est  constitue  d'un  volet  fixe  a  l'intrados  et  incline  de  facon  a  avoir  son  bord 
d'attaque  perpendiculaire  au  bord  d'attaque  de  l'aile  (voir  Fig.  2.24).  Au  cours  de  ces  essais,  sur  une 
aile  placee  a  35°  d'incidence,  les  volets  de  cavite  ont  deplace  les  tourbillons  vers  l'interieur  de  l'aile 
et  fait  reculer  la  position  de  l'eclatement  vers  le  bord  de  fuite.  Schaeffer  et.  al.  (1994)  ont  continue 
leurs  essais  en  tenant  compte,  en  plus,  des  effets  dynamiques  sur  une  aile  en  mouvement  de  tangage 
pour  des  angles  d'incidence  allant  de  28°  a  42°.  Les  volets  de  cavite  ont  ete  efficaces  en  conditions 
statiques  jusqu'a  42°  ;  toutefois  ils  sont  moins  efficaces  sur  une  aile  en  conditions  dynamiques.  Cette 
reduction  de  l'efficacite  peut  etre  due  au  mouvement  de  l'aile  qui  a  modifie  les  tourbillons  et  la 
position  de  l'eclatement.  En  general,  les  volets  de  cavite  ont  cree  un  effet  stabilisant  sur  les 
structures  tourbillonnaires. 
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Aile  Delta 


Volet  de 
cavite  ouvert 


Fig.  2.24  :  Volet  de  cavite  (Schaeffer  et.  al.  1993). 


Lors  de  series  d’essais  dans  un  tunnel  hydrodynamique,  Hebbar  et.  al.  (1994)  ont  etudie  le  controle 
des  tourbillons  par  des  virures  a  la  jonction  des  deux  parties  d'ailes  en  double  delta,  chaque  partie 
ayant  un  angle  de  fleche  different.  Le  but  de  leurs  etudes  etait  d'analyser  l'influence  des  virures  sur 
la  position  du  coeur  de  chaque  tourbillon  et  sur  leur  eclatement.  Quatre  virures,  avec  des  formes  et 
des  surfaces  differentes,  ont  ete  etudiees  en  configurations  statiques  et  dynamiques.  Les  resultats 
indiquent  que  les  virures  provoquent  un  melange  des  tourbillons  de  chaque  partie  de  l'aile  en  double 
delta  aux  faibles  incidences.  Toutefois,  a  haute  incidence,  les  tourbillons  restent  separes.  Pour  les 
configurations  aussi  bien  statiques  que  dynamiques,  les  virures  ont  eu  un  effet  positif  en  depla?ant 
la  position  de  l'eclatement  vers  l'aval. 


Une  approche  differente  du  controle  de  l'eclatement  tourbillonnaire  par  un  dispositif  mecanique  de 
bord  de  fuite  a  ete  analysee  par  Pilkington  et  Wood  (1994).  Ceux-ci  ont  deplace  periodiquement  un 
volet  horizontal  au  bord  de  fuite  d'une  demi-aile  delta  de  55°  de  fleche  en  observant  des  signaux  de 
pression  parietale  stationnaires  et  instationnaires.  Deux  cas  sont  consideres  :  le  volet  fixe  aux  angles 
de  ±10°  et  le  volet  oscillant  a  une  amplitude  de  ±5°.  Les  resultats  indiquent  les  reponses 
caracteristiques  de  l'ecoulement  aux  deplacements  du  volet  de  bord  de  fuite.  D'abord,  les  mesures 
de  pression  stationnaire  ont  ete  analysees  avec  le  dispositif  fixe  au  bord  de  fuite.  En  accroissant 
l'incidence  de  l'aile,  la  depression  en  dessous  du  tourbillon  devient  plus  forte  et  commence  a 
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diffuser  en  direction  transversale  pres  de  bord  de  fuite,  signalant  peut-etre  l'eclatement.  Ils  ont 


observe  que  l'influence  de  l'eclatement  tourbillonnaire  sur  l'extrados  modifie  les  valeurs  du 
coefficient  de  pression  ;  mais  il  n'est  pas  possible  d'identifier  precisement  la  position  de  l'eclatement 
par  ces  mesures.  Pilkington  et  Wood  (1994)  constatent  que  le  deplacement  d'un  volet  horizontal  au 
bord  de  fuite  peut  generer  les  fortes  pressions  locales  pres  du  bord  de  fuite,  mais  a  peu  d'effet  sur 
l'ecoulement 

Gursul  et.  al.  (1995)  ont  considere  deux  dispositifs  de  bord  d'attaque  pour  controler  l'ecoulement 
tourbillonnaire  autour  d'une  aile  delta.  Ils  ont  effectue  des  essais  avec  des  volets  stationnaires, 
oscillants  et  une  aile  delta  ayant  un  angle  de  fleche  variant  entre  60°  et  70°  (voir  Fig.  2.25).  Ces 
auteurs  ont  constate  que  "toute  la  vorticite  des  tourbillons  principaux  d'une  aile  delta  se  cree  au  bord 
d'attaque  de  l'aile  et  que  les  dispositifs  de  bord  d'attaque  sont  les  plus  influents  sur  l'intensite  et  la 
structure  de  ces  tourbillons."  Ils  ont  trouve  que  l'influence  des  volets  est  dependante  de  Tangle 
d'incidence  de  l'aile.  En  general,  les  volets  statiques  creent  un  gradient  de  pression  adverse  le  long 
de  l'envergure  et  augmentent  la  taille  de  la  region  decollee  sur  l'extrados  de  l'aile.  Les  volets 
oscillants  engendrent  un  delai  temporel,  ou  retard,  comme  celui  qui  est  observe  autour  des  ailes  en 
variation  d'incidence.  En  revanche,  il  existe  une  relation  lineaire  entre  Tangle  de  fleche  et  la  position 
de  l'eclatement,  ce  qui  est  considere  comme  avantageux  pour  controler  l'eclatement  par  effet  de 
fleche.  C'est  la  raison  pour  laquelle  Gursul  et.  al.  (1995)  ont  fait  quelques  etudes  autour  d'une  aile 
delta  avec  un  angle  de  fleche  variable.  En  changeant  Tangle  de  fleche,  la  position  de  l'eclatement 
etait  deplacee,  soit  en  amont,  soit  en  aval  (Gursul  et.  al.  1995). 
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A-A 

Figure  1:  Schematic  of  delta  wing  model  with  leading- 
edge  flaps. 


A  —  A 

Figure  2:  Schematic  of  variable  sweep  delta  wing. 


Fig.  2.25  :  Deux  methodes  de  controle  differentes  (Gursul  et.  al.  1995). 


A  la  suite  de  ces  essais,  Srinivas  et.  al.  (1994)  et  Gursul  et.  al.  (1995)  ont  prolonge  leurs  etudes  sur 
une  aile  d'angle  de  fleche  variant  entre  60°  et  70°.  Cette  fois-ci,  ils  ont  fabrique  un  systeme  de 
controle  en  boucle  fermee  qui  utilise  un  capteur  piezo-electrique.  Place  a  une  distance  de  90%  de  la 
corde  a  partir  de  l'apex,  ce  capteur  mesure  la  pression  instationnaire  sur  l'extrados  comme  signal  de 
controle.  Les  essais  ont  ete  effectues  pour  deux  configurations  de  l'aile,  l'une  statique  et  l'autre 
dynamique.  Les  resultats  dynamiques  sont  caracterises  par  un  retard  similaire  aux  resultats 
dynamiques  observes  par  d'autres  chercheurs.  Le  but  du  systeme  de  controle  etait  de  garder  une 
valeur  constante  de  la  pression  au  niveau  du  capteur  par  deplacement  des  bords  d'attaque  de  fagon  a 
changer  Tangle  de  fleche.  Ces  auteurs  ont  montre  que  ce  type  de  controle  fonctionne  bien  en 
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utilisant  les  valeurs  de  l'amplitude  des  fluctuations  de  pression  (Srinivas,  Gursul  et  Batta  1994  et 


Gursul,  Srinivas  et  Batta  1995). 

Une  etude  avec  des  volets  oscillants  a  ete  realisee  en  considerant  le  deversement  periodique  de 
vorticite  lors  du  decollement  le  long  du  bord  d'attaque  comme  un  moyen  d'ameliorer  le  melange 
entre  l'ecoulement  exteme  et  l'ecoulement  decode  et  pour  augmenter  la  portance  maximale  (Rao, 
Sharma  et  Telionis  1995).  Ces  experiences  ont  ete  effectuees  avec  des  balances  d'effort,  des  prises 
de  pression  et  une  sonde  de  pression  a  7  trous  afin  de  bien  caracteriser  l'influence  des  volets.  Les 
resultats  montrent  que  les  dispositifs  mobiles  sont  plus  efficaces  que  les  volets  fixes  de  meme 
surface. 

Vorobieff  et  Rockwell  (1996)  ont  etudie  le  controle  de  l'eclatement  sur  une  aile  delta  en  incidence 
par  une  combinaison  de  dispositifs  de  bord  d'attaque  et  de  bord  de  fuite.  L'effet  de  chaque  dispositif 
a  ete  examine  de  fa?on  independante  et  ensuite  en  combinaison  dans  le  but  de  maximiser  leur 
influence  sur  les  tourbillons  et  l'eclatement,  tout  en  minimisant  le  cout  en  energie.  Ces  auteurs  ont 
trouve  que  les  volets  fixes  sont  les  plus  efficaces.  Un  volet  avec  un  angle  positif  (vers  le  dessus  de 
l'aile)  fait  reculer  l'eclatement  d'une  distance  de  6%  de  la  corde  ;  tandis  qu’un  volet  avec  un  angle 
negatif  (vers  le  dessous  de  l'aile)  le  fait  avancer.  Le  soufflage  au  bord  de  fuite  sous  un  angle  de  30° 
vers  le  bas  est  le  plus  efficace.  II  a  le  plus  d'effet  quand  il  est  mis  en  route  au  debut  du  mouvement 
de  tangage  de  l'aile  et  demeure  active  pendant  40%  du  cycle.  Avec  ce  dispositif,  l'eclatement  a  ete 
deplace  d'une  distance  de  16%  de  la  corde.  Par  une  combinaison  de  soufflage  au  bord  de  fuite,  a  30° 
d'inclinaison,  et  de  volets  aux  angles  positifs,  l'eclatement  tourbillonnaire  peut  etre  retarde  de  49% 
de  la  corde  (Vorobieff  et  Rockwell  1996). 
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Deng  et  Gursul  (1996)  ont  effectue  des  essais  complementaires  avec  des  volets  de  bord  d'attaque  en 


utilisant  des  techniques  de  visualisation  du  champ  de  vitesse  et  des  mesure  du  champ  par 
velocimetrie  laser  a  une  composante.  Ils  ont  vu  un  changement  de  la  sensibilite  de  la  position  de 
1’eclatement  a  l'egard  du  braquage  du  volet  pour  differentes  incidences  et  ont  constate  que  les  volets 
creent  un  gradient  de  pression  adverse  en  envergure  qui  modifie  la  structure  de  l'ecoulement 
decode.  C'est  par  ces  effets  de  modification  du  gradient  de  pression  que  les  volets  influenced  la 
position  de  1'eclatement. 


2.4.3.  Dispositifs  thermiques 

Marchman  (1975)  a  effectue  1'un  des  seuls  essais  de  controle  de  1'eclatement  tourbillonnaire  en 
utilisant  une  aile  delta  chauffee.  L'extrados  de  l'aile  a  ete  chauffe  a  une  temperature  sensiblement 
superieure  a  celle  de  l'ecoulement  amont.  Ces  mesures  ont  montre  que  le  chauffage  ne  modifie  ni  la 
portance,  ni  les  moments.  Ces  resultats  suggerent  que  les  variations  de  la  densite  et  de  la  viscosite 
ne  sont  pas  importantes  dans  le  developpement  des  tourbillons. 


2.4.4.  Dispositifs  pneumatiques 

Depuis  les  premieres  experiences  de  Werle  (1960)  sur  le  controle  des  tourbillons  et  de  1'eclatement 
tourbillonnaire,  de  nombreux  essais  ont  ete  effectues  avec  diverses  methodes  pneumatiques.  Werle 
a  montre  qu’une  aspiration  a  l’interieur  de  la  region  eclatee  fait  reculer  la  position  de  1’eclatement. 
Un  jet  dans  le  sens  de  l'ecoulement  emis  cote  intrados  fait  aussi  reculer  la  position  de  1’eclatement, 
alors  qu'un  jet  a  contre  courant  provoque  1’eclatement.  La  nature  et  la  direction  du  controle 
pneumatique  ne  sont  pas  les  seuls  parametres  agissant  sur  les  tourbillons  et  la  position  de 
1’eclatement.  Les  autre  parametres  de  controle  importants  incluent  la  valeur  du  coefficient  de 
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soufflage  ou  d'aspiration,  la  methode  de  soufflage  et  d'aspiration  (continue  ou  pulsee)  et  les 


parametres  relatifs  a  l'aile  (angle  d'incidence,  epaisseur,  forme  du  bord  d'attaque  et  angle  de  fleche). 
Dans  cette  partie  de  la  bibliographic,  les  methodes  pneumatiques  seront  classees  en  quatre 
categories  :  aspiration,  soufflage  au  bord  de  fuite,  soufflage  pres  de  l'apex,  et  combinaison  de  ces 
methodes. 


2.4.4. 1.  Aspiration 

Comme  discute  plus  haut,  Werle  (1960)  a  ete  le  premier  a  observer  l'influence  de  l'aspiration  sur  les 
tourbillons  d'une  aile  delta.  Dans  un  article  tres  souvent  cite,  Lambourne  et  Bryer  (1961)  ont 
presente  leurs  observations  de  l'ecoulement  tourbillonnaire  autour  des  ailes  delta.  En  plus  de  la 
description  du  phenomene  tourbillonnaire  et  de  son  eclatement,  ils  ont  presente  les  resultats  d'un 
essai  utilisant  une  aspiration  en  aval  du  bord  de  fuite  qui  pourrait  agir  sur  la  position  de 
l'eclatement.  Ces  essais  avec  aspiration  ont  ete  inspires  par  les  experiences  de  Werle  (1960).  Les 
resultats  montrent  que  la  position  de  l'eclatement  recule  vers  le  bord  de  fuite  de  l'aile  quand  on 
applique  differents  debits  d'aspiration. 

Hummel  (1967)  a  realise  des  essais  en  utilisant  une  aspiration  au  bord  de  fuite  d'une  aile  delta  pour 
controler  la  position  de  l'eclatement.  II  a  mesure  des  pressions  sur  l'extrados  de  l'aile,  avec  et  sans 
aspiration,  qui  mettent  en  evidence  une  chute  de  pression  due  a  l'aspiration.  Ces  effets  ont  ete 
observes  pour  la  plupart  aux  angles  d'incidence  eleves  ou  l'aspiration  a  eu  une  influence  sur  les 
tourbillons  principaux  et  le  gradient  de  pression  adverse  au  bord  de  fuite.  La  reduction  de  ce 
gradient  a  produit  une  augmentation  de  la  vitesse  axiale  dans  le  coeur  du  tourbillon  et  fait  reculer  la 
position  de  l'eclatement. 
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En  conjonction  avec  le  soufflage  transversal  de  Dixon,  qui  va  etre  evoque  plus  bas,  Cornish  (1970) 
a  constate  que  "soit  le  point  de  decollement,  soit  la  ligne  de  decollement  a  l'origine  d'un  tourbillon, 
pouvait  etre  fixe  si  la  vorticite  dans  le  cceur  du  tourbillon  etait  changee."  C'est  en  suivant  cette  idee 
que  Cornish  a  applique  l'aspiration  a  la  jonction  de  l'aile  et  du  volet  pour  coller  l'ecoulement  a  la 
surface  (voir  Fig.  2.26).  Cornish  (1983)  a  repris  ses  idees  d'aspiration  quelques  annees  plus  tard 
dans  un  article  ou  il  a  fait  un  bilan  des  differentes  methodes  de  controle  pneumatique.  II  a  constate 
que  le  controle  serait  possible  par  soufflage,  aspiration,  effets  de  vibrations  et  ondes  acoustiques.  II 
a  montre  que  le  controle  par  aspiration  continue  ou  discrete  pouvait  stabiliser  les  tourbillons,  faire 
reculer  les  positions  d'eclatement  et,  dans  certains  cas,  supprimer  l'ecoulement  decode  autour  des 
corps  aux  incidences  elevees. 


Figure  5.  Wing  Model  with  Perforated  Tube 
at  Flap  Junction 


Fig.  2.26  :  Aspiration  a  la  jonction  de  l'aile  et  de  volet  (Cornish  1970). 

Parmenter  et  Rockwell  (1990)  ont  effectue  des  essais  de  controle  de  l'eclatement  en  utilisant  un 
systeme  d'aspiration  continu  situe  en  aval  de  la  position  de  l'eclatement  nominal.  Cette  methode  de 
controle  a  stabilise  le  tourbillon  et  fait  reculer  l'eclatement.  Differentes  valeurs,  comprises  entre 
0,035  et  0,57,  du  coefficient  de  quantite  de  mouvement  d'aspiration  -  defini  par 
=  (Vj/Uoo)2(Sj/Saiie)  -  ont  ete  appliquees.  Ces  auteurs  ont  observe  que  les  petites  valeurs  peuvent 
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etre  efficaces  si  la  distance  entre  la  position  de  l'eclatement  et  l'aspiration  est  diminuee.  Parmenter 


et  Rockwell  ont  regarde  le  temps  requis  pour  stabiliser  le  phenomene  a  compter  du  debut  et  de  la  fin 
de  l'aspiration.  Ce  temps  de  reponse,  exprime  sous  la  forme  sans  dimension  tU„  /c  ou  c  est  la  corde 

de  l'aile,  a  varie  entre  0,1  et  2,76.  Le  temps  le  plus  court  correspondant  a  la  valeur  la  plus  forte  du 
coefficient  d'aspiration  (Parmenter  et  Rockwell  1990). 

Owens  et  Perkins  (1995)  ont  effectue  des  essais  en  considerant  le  controle  de  la  couche  limite  et  de 
l'eclatement  par  aspiration  de  bord  d'attaque  cote  extrados  et  cote  intrados  d'une  aile  delta.  Ces 
etudes  ont  ete  effectuees  avec  des  volets  de  bord  d'attaque  et  de  bord  de  fuite  et  aspiration  selon  les 
charnieres  des  volets  (voir  Fig.  2.27).  Us  ont  determine  le  taux  d'aspiration  necessaire  pour  garder 
l'ecoulement  sur  l'aile  attache  et  pour  augmenter  la  portance.  Plusieurs  valeurs  du  coefficient 
d'aspiration,  defini  comme  le  rapport  entre  la  quantite  de  mouvement  aspiree  par  la  surface  trouee  et 
la  quantite  de  mouvement  traversant  la  veine  d'essai,  ont  ainsi  ete  considerees.  L'aspiration  a  eu  une 
influence  sur  les  tourbillons  secondaires  qui  sont  davantage  affectes  par  la  viscosite  du  fluide  que 
les  tourbillons  principaux.  L'aspiration  au  bord  d'attaque  a  diminue  le  gradient  de  pression  adverse 
sur  l'aile,  mais  les  effets  d'aspiration  sont  plus  efficaces  en  combinaison  avec  les  volets. 
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Porous  region 


Section  A-A 


0.5  in. 


Hinge-line  porous  area  geometry 


]  0.25  in. 


Figure  6.-  Sketch  of  model  showing  inboard  LE  and  outboard  hinge-line  suction. 
Fig.  2.27  :  Aspiration  de  bord  d'attaque  (Owens  et  Perkins  1995). 


McCormick  et  Gursul  (1996)  ont  execute  des  essais  dans  un  tunnel  hydrodynamique  avec  des  ailes 
delta  de  65°  et  de  70°  de  fleche  en  installant  les  systemes  d’aspiration  au  bord  d'attaque  et  en  retrait 
du  bord  d'attaque,  cote  extrados.  Les  resultats  montrent  que  l'aspiration  pres  de  la  ligne  de 
decollement  peut  modifier  la  couche  limite,  la  couche  de  cisaillement  nee  du  decollement  le  long  du 
bord  d'attaque  et  la  structure  tourbillonnaire.  L'aspiration  au  bord  d'attaque  a  fortement  deplace  la 
position  de  l’eclatement,  l'influence  etant  plus  importante  quand  le  coefficient  d'aspiration 
augmente.  Sous  l'influence  de  l'aspiration,  les  tourbillons  se  deplacent  vers  l'interieur  de  l'aile  (plus 
pres  de  l'emplanture)  en  meme  temps  qu'ils  se  rapprochent  de  l'extrados.  En  revanche,  l'aspiration 
en  retrait  du  bord  d'attaque  a  eu  une  influence  negative,  la  position  de  l'eclatement  avan§ant  quand 
le  coefficient  d'aspiration  augmente  (McCormick  et  Gursul  1996).  Des  sondages  du  champ  de 
vitesse  autour  des  ailes  ont  montre  que  la  taille  des  cceurs  des  tourbillons  diminue  et  que  la  vorticite 
axiale  est  renforcee  par  l'augmentation  du  taux  d'aspiration  le  long  du  bord  d'attaque.  McCormick  et 
Gursul  (1996)  ont  effectue  des  essais  avec  aspiration  dissymetrique  selon  le  bord  d'attaque.  Ils  n'ont 
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vu  aucune  influence  de  l'aspiration  sur  le  tourbillon  non  controle,  les  deux  tourbillons  pouvant  etre 


controles  separement. 

Maines  et.  al.  (1999)  ont  recemment  publie  les  resultats  d'une  etude  sur  l’aspiration  au  bord 
d'attaque  d'une  aile  delta  de  65°  de  fleche.  L’aspiration  est  effectuee  au  travers  de  trous  paralleles 
alignes  le  long  du  bord  d'attaque  sur  l'intrados  et  l'extrados  de  l'aile.  Les  lignes  de  trous  partent  pres 
de  l'apex  et  s'etendent  sur  une  distance  de  68%  de  la  corde.  Les  resultats  visuels  indiquent  "une 
relation  lineaire  entre  la  position  de  l'eclatement  tourbillonnaire  et  un  parametre  base  sur  la  quantite 
de  mouvement  de  l'aspiration  et  la  vitesse  amont."  L'aspiration  sur  l'extrados  de  l'aile  a  fait  avancer 
l'eclatement  plus  en  amont  que  dans  le  cas  sans  controle.  En  revanche,  l'aspiration  sur  l'intrados  fait 
reculer  l'eclatement  vers  le  bord  de  fuite.  Ces  resultats  confirment  ceux  de  McCormick  et  Gursul 
(1996).  Toutefois,  l'efficacite  de  l'aspiration  etait  une  fonction  de  Tangle  d’incidence  et  de  la 
repartition  des  trous  le  long  du  bord  d'attaque.  L'aspiration  appliquee  sur  une  longueur  de  0, 1 8  corde 
a  partir  de  l'apex  a  ete  plus  efficace  que  l'aspiration  sur  0,68  corde.  Cela  s'explique  par  le  fait  que  la 
quantite  de  mouvement  de  l’aspiration  est  plus  elevee  a  travers  une  petite  surface,  si  le  debit  est 
constant  (Maines  et.  al.  1999). 


2.4.4.2.  Soufflage  au  bord  de  fuite 

Legendre  (1954)  a  fait  une  etude  theorique  pour  modeliser  Tecoulement  bidimensionnel  autour  d'un 
profil  d'aile  quand  un  dispositif  de  soufflage  est  amenage  pres  du  bord  de  fuite  et  est  alimente  sous 
une  pression  generatrice  sensiblement  plus  elevee  que  la  pression  d'arret  de  Tecoulement  exterieur. 
Cette  etude  theorique  constitue  le  cadre  de  deux  schemas  simplifies.  Le  premier  peut  fournir  une 
indication  sur  Tinfluence  de  Tangle  de  soufflage  et  du  debit  de  soufflage.  Le  second  schema  est  plus 
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satisfaisant  et  peut  servir  de  base  a  une  generalisation.  Cette  etude  montre  que  seule  la  partie  du 


profil  proche  du  point  d'injection  est  influencee  par  le  jet.  En  dehors  de  cette  zone  de  champ  proche, 
l'energie  cinetique  du  jet  se  dissipe  rapidement  dans  l'ecoulement  principal  (Legendre  1954). 


Fig.  2.28  :  Influence  d'un  reacteur  au  bord  de  fuite  d'une  maquette  type  Concorde  a  12°  d'incidence 
(a)  reacteur  ferme  :  V)  =  0  (b)  reacteur  transparent  :  V)  ~  0,7LL  (c)  reacteur  en  marche  :  V)  =  6U„. 
Vues  de  tranches  d'ecoulement  longitudinales  passant  par  l'axe  du  reacteur  (a  gauche)  et 
transversales  situees  au  bord  de  fuite  (a  droite)  (Werle  et  Fiant  1964). 


Etudiant  dans  un  tunnel  hydrodynamique  une  maquette  type  Concorde  en  configuration 
d'atterrissage,  Werle  et  Fiant  (1964)  ont  examine  1'evolution  des  structures  tourbillonnaires  et  de 
l’eclatement  en  fonction  des  caracteristiques  de  l'ecoulement  ainsi  que  de  la  forme  et  de  l'effet 
d'induction  des  jets  des  reacteurs.  (voir  Fig.  2.28)  Les  jets  sortant  des  reacteurs  au  bord  de  fuite 
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d'une  aile  type  Concorde  ont  deplace  les  deux  tourbillons  principaux  et  leur  point  d'eclatement, 


montrant  ainsi  la  capacite  de  controler  les  phenomenes  au  niveau  des  bords  de  fuite. 


Figure  1.  Delta  Wing  Model 

Fig.  2.29  :  Aile  delta  avec  soufflage  au  bord  de  fuite  (Nawrocki  1995). 


Une  autre  etude  de  soufflage  au  bord  de  fuite  d'une  aile  delta  de  60°  de  fleche  a  ete  effectuee  par 
Helin  et  Watry  (1994)  dans  un  tunnel  hydrodynamique.  II  a  observe  1'evolution  de  l'ecoulement 
tourbillonnaire  sous  l'effet  d'un  fort  debit  injecte  par  des  tuyeres  rectangulaires  situees  au  bord  de 
fuite  de  l'aile.  La  section  de  sortie  de  chaque  jet  etait  perpendiculaire  au  bord  de  fuite.  Le  rapport  de 
la  vitesse  du  jet  a  la  vitesse  amont  Vr  =  Vj/LL  a  varie  de  0  a  8.  La  position  de  Teclatement  a  ete 
deplacee  vers  le  bord  de  fuite  pour  les  rapports  de  vitesse  les  plus  eleves  :  deplacement  maximal  de 
18%  de  la  corde  pour  Vr  =  8.  Nawrocki  (1995)  a  continue  les  essais  de  Helin  et  Watry  (1994)  en 
utilisant  une  aile  delta  de  60°  de  fleche  avec  soufflage  au  bord  de  fuite  (voir  Fig.  2.29).  Au  cours  de 
ces  essais,  la  vitesse  des  jets  a  varie  de  fafon  symetrique  et  dissymetrique  et  Tangle  des  jets  a  pu 
etre  oriente  de  ±  45°  par  rapport  a  Textrados  de  l'aile.  Les  resultats  montrent  que  la  position  de 
Teclatement  a  recule  de  40%  de  la  corde  avec  un  rapport  de  vitesse  de  soufflage  VR  egal  a  8  et  les 
jets  diriges  a  45°  vers  le  bas. 
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Shih  et  Ding  (1996)  ont  effectue  des  essais  avec  soufflage  au  bord  de  fuite  d'une  aile  delta  de  60°  de 


fleche  en  conditions  statiques  et  dynamiques.  Ils  ont  utilise  deux  tuyeres  rectangulaires  de  rapport 
d'aspect  9,6/1  et  ayant  des  sorties  perpendiculaires  au  bord  de  fuite  de  l'aile.  Chaque  tuyere  etait 
independante  et  pouvait  etre  orientee  de  30°  vers  le  haut  et  45°  vers  le  bas,  en  soufflant  avec  un 
rapport  VR  allant  de  0  a  7,3.  Les  visualisations  de  l'ecoulement  tourbillonnaire  ont  montre  que  le 
soufflage  au  bord  de  fuite  a  pu  faire  reculer  significativement  la  position  de  l'eclatement.  Sans 
incidence  du  jet,  l'eclatement  a  ete  deplace  de  0,1  corde  vers  le  bord  de  fuite,  pour  tous  les  angles 
d'incidence  et  les  valeurs  du  rapport  de  vitesse  testees.  Une  diminution  de  1'inclinaison  des  jets,  a  VR 
constant,  tend  a  deplacer  la  position  de  l'eclatement  plus  en  aval.  Cet  effet  favorable  diminue  avec 
l'accroissement  de  Tangle  d'incidence  de  l'aile  et  la  position  plus  amont  de  l'eclatement.  Quand  les 
jets  sont  orientes  a  -45°  et  le  rapport  de  vitesses  egal  a  7,3,  la  position  de  l’eclatement  s'est  trouvee  a 
0,58%  de  la  corde  en  aval  de  la  position  nominale  sans  soufflage.  Shih  et  Ding  ont  constate  que 
cette  influence  favorable  du  soufflage  etait  due  a  1'entraTnement  des  jets.  Cet  effet  diminue  le 
gradient  de  pression  adverse  au  bord  de  fuite  qui  est  responsable  de  l'eclatement.  Les  jets  ont  aussi 
accelere  la  vitesse  axiale  dans  le  coeur  de  chaque  tourbillon,  ce  qui  a  augmente  le  transport  de  la 
vorticite  dans  l'ecoulement  et  fait  reculer  la  position  de  l'eclatement. 

Vorobieff  et  Rockwell  (1998)  ont  effectue  des  essais  avec  soufflage  au  bord  de  fuite  d'une  demi-aile 
delta  de  60°  de  fleche  avec  variation  harmonique  de  l'incidence.  Un  soufflage  intermittent  etait  emis 
par  37  trous  disposes  le  long  du  bord  de  fuite  pour  une  surface  totale  de  18,3mm2  (voir  Fig.  2.30). 
Le  soufflage  etait  demarre  pendant  l'augmentation  de  Tangle  d'incidence  et  maintenu  pendant  40% 
de  la  periode  de  l'oscillation  de  l'aile  en  incidence.  Le  soufflage  periodique  s'est  montre  plus 
efficace  que  le  soufflage  continu,  ce  qui  a  permis  de  reduire  le  debit  de  soufflage.  En  plus, 
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Vorobieff  et  Rockwell  ont  constate  que  "l'effet  de  soufflage  intermittent  a  fait  reculer  la  position  de 
l'eclatement  pendant  toute  la  periode  de  la  variation  de  l'incidence  de  l'aile  en  raison  des  effets  de 
retard  associes  a  la  variation  d'incidence.  Les  resultats  de  la  velocimetrie  par  images  de  particules 
(PIV)  montrent  que  le  soufflage  periodique  a  modifie  fortement  l'ecoulement  pres  de  l'extrados,  soit 
en  amont,  soit  en  aval  de  la  position  de  l'eclatement. 


Fig.  1  Multiple-actuator  half-delta  wing  schematics. 

Fig.  2.30  :  Soufflage  au  bord  de  fuite  (Vorobieff  et  Rockwell  1998). 

Certains  resultats  preliminaries  a  ce  travail  de  these  et  relatifs  au  controle  par  soufflage  au  bord  de 
fuite  ont  ete  decrits  par  Mitchell  et.  al.  (1999).  Les  effets  de  soufflage  symetrique  et  dissymetrique 
ont  ete  etudies  dans  un  tunnel  hydrodynamique  autour  d'une  aile  delta  de  75°  de  fleche.  Les 
observations  faites  ont  montre  que  les  tourbillons  etaient  independants  l'un  de  l'autre.  Le  controle 
dissymetrique  ne  peut  alors  gouverner  qu'une  seule  position  d'eclatement  (un  tourbillon).  Ces  deux 
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modes  de  controle  ont  ete  efficaces  pour  deplacer  la  position  de  l'eclatement  vers  l'aval  pour  des 
rapports  de  vitesse  VR  allant  jusqu'a  10.  Toutefois,  pour  les  rapports  plus  eleves,  le  soufflage  au 
bord  de  fuite  a  eu  des  effets  contraires.  Plus  de  details  sur  ces  essais  sont  donnes  dans  le  chapitre  4. 

2.4.4. 3.  Soufflage  ailleurs 

Les  systemes  de  soufflage  pres  de  l'apex  de  l'aile  sont  divers  et  incluent  :  soufflage  normal  a  la 
corde  au  bord  d'attaque,  parallele  au  bord  d'attaque,  tangentiel  au  bord  d'attaque  arrondi  dirige  vers 
l'extrados,  dans  le  coeur  du  tourbillon.  Les  references  citees  ci-dessous  sont  classees  par  ordre 
chronologique  et  consistent  en  un  melange  de  toutes  les  methodes  de  controle. 

Cette  recherche  a  commence  avec  Werle  (1960)  qui  est  deja  cite  pour  les  premiers  essais  sur  le 
controle  des  tourbillons  et  de  leur  eclatement.  Werle  a  ainsi  etudie  les  effets  d’un  jet  soufflant  dans 
le  sens  du  courant  et  d’un  jet  a  contre  courant.  Ces  premiers  resultats  montrent  qu’un  jet  dans  le 
sens  du  courant,  emis  sur  le  cote  intrados,  fait  reculer  l’eclatement  et  deplace  l’axe  du  tourbillon  en 
direction  du  jet.  L'effet  d’un  jet  a  contre  courant  est  de  precipiter  l’eclatement. 

Alexander  (1963)  a  realise  des  essais  pour  controler  les  tourbillons  secondaires  par  un  soufflage 
continu  le  long  des  bords  d'attaque  d'une  aile  delta  de  70°  de  fleche.  Pour  maintenir  un  ecoulement  a 
peu  pres  conique,  le  soufflage  est  pratique  selon  une  direction  faisant  un  angle  de  50°  par  rapport  a 
la  normale  aux  bords  d’attaque.  La  quantite  de  mouvement  de  soufflage  croit  lineairement  le  long 
du  bord  d'attaque,  a  partir  de  zero  a  l'apex.  Alexander  (1963)  a  defini  un  coefficient  de  soufflage 
pour  quantifier  le  controle  :  C^  =  QnWjCt/c].Sai]c  ou  Qm  represente  le  debit  massique  de  soufflage,  Vjet 
la  vitesse  du  jet  a  la  sortie  de  la  buse  d'injection,  calculee  a  partir  des  pressions  mesurees  en 
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supposant  un  ecoulement  isentropique,  q„„  la  pression  dynamique  de  l'ecoulement  amont,  Saiie  la 
surface  de  l'extrados  de  l'aile.  Cette  definition  est  la  plus  utilisee  par  les  chercheurs  pour  quantifier 
la  quantite  de  mouvement  de  soufflage.  En  regardant  les  mesures  de  pression  stationnaire  sur 
l'extrados  de  l'aile,  Alexander  a  montre  que  son  systeme  de  soufflage  a  supprime  les  decollements 
qui  formaient  les  tourbillons  secondaires.  II  a  observe  qu’il  y  avait  une  valeur  maximale  de  C4 
necessaire  pour  supprimer  ces  tourbillons  et  que  cette  valeur  augmentait  avec  Tangle  d'incidence. 
Les  valeurs  de  C^nt  sont  0,006,  0,028,  0,044  et  0,059  pour  les  angles  de  5°,  10°,  15°  et  20°. 
Malheureusement,  les  tourbillons  secondaires  ont  peu  d'effet  sur  les  tourbillons  principaux  et  sur  la 
portance  de  l'aile  (Alexander  1963). 

Trebble  (1966)  a  effectue  des  essais  dans  une  soufflerie  a  base  vitesse  en  regardant  la  portance 
d'ailes  de  forte  fleche  et  l'augmentation  de  cette  portance  par  injection  d'air  dans  une  direction 
normale  au  bord  d'attaque.  La  maquette  etait  une  aile  delta  de  75°  de  fleche  equipee  de  fentes  de 
differentes  formes  :  rectangulaire  le  long  du  bord  d'attaque,  en  triangle  allonge  (la  largeur  diminue 
en  se  dirigeant  vers  le  bord  de  fuite)  et  en  losange.  En  observant  l'influence  de  ces  fentes,  la  forme 
triangulaire  est  apparue  comme  la  plus  efficace.  Trebble  a  constate  que  la  distribution  de  la  quantite 
de  mouvement  lors  du  soufflage  avec  une  fente  triangulaire  est  plus  appropriee  pour  un  ecoulement 
conique,  tel  celui  d'un  tourbillon  d'aile  delta  (voir  Fig.  2.31).  II  a  fait  varier  le  coefficient  de 
soufflage  CM  de  0  (pas  de  soufflage)  a  0,2.  L'analyses  des  lignes  de  frottement  parietales  sur 
l'extrados  de  l'aile  a  montre  que,  plus  le  coefficient  de  soufflage  est  grand,  plus  le  decollement 
secondaire  est  deplace  vers  le  bord  d'attaque.  Ces  resultats  sont  confirmes  par  les  mesures  de 
pression  totale  au  bord  de  fuite  de  l'aile  (Trebble  1966).  Les  forces  mesurees  par  une  balance 
montrent  un  accroissement  de  la  portance  avec  l'application  du  soufflage.  Mais  en  meme  temps,  la 
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trainee  a  ete  augmentee.  Trebble  a  constate  que  l'augmentation  de  la  trainee  peut  etre  due  a 
l'orientation  des  jets. 


o  e  4  fc _ B _ to 


IN  MODEL  SCALE, 

FIG.  I  G.A,  OF  DELTA  WING 


Fig.  1.  G.A.  of  delta  wing. 

Fig.  2.31  :  Aile  delta  avec  soufflage  dans  une  direction  normale  au  bord  d'attaque  (Trebble  1966). 

Dans  les  annees  soixante,  une  vaste  campagne  de  recherche  a  ete  mise  en  route  par  la  societe 
Lockheed  sous  la  direction  de  Dixon  (1969)  et  Cornish  (1970).  Ces  derniers  ont  cree  un  concept  de 
soufflage  appele  "spanwise  blowing"  qui  consiste  a  souffler  un  jet  d'air  comprime  a  forte  quantite 
de  mouvement  a  partir  du  plan  median  de  l'aile  delta  (ou  du  fuselage  de  l'avion)  dans  la  direction  de 
l’envergure  (voir  Fig.  2.32).  Dixon  et  Cornish  ont  constate  que  le  soufflage  est  entraine  dans  le 
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tourbillon  et  produit  un  effet  sur  la  position  de  l'eclatement  similaire  a  une  variation  de  Tangle  de 


fleche. 


WIND  TUNNEL 


Figure  14.  Rectangular  Flat  Plate,  Spanwlse 
Blowing  Wind  Tunnel  Model 


Fig.  2.32  :  Soufflage  a  partir  du  plan  median  de  l'aile  (Cornish  1970). 


Lors  des  essais,  diverses  methodes  de  visualisation  ont  ete  appliquees  :  fils  attaches  a  la  surface, 
visualisation  parietale  par  enduits  visqueux  et  par  fumee  dans  Tecoulement  autour  de  l'aile.  Les 
pressions  a  la  paroi  ont  egalement  ete  mesurees.  Les  resultats  montrent  que  les  effets  du  soufflage 
sur  la  position  de  l'eclatement  dependent  fortement  de  la  quantite  de  mouvement  sortant  de  chaque 
jet  et  du  diametre  du  jet.  Dixon  (1969)  a  note  que  les  jets  les  plus  efficaces  sont  les  plus  petits  ou 
bien  ceux  avec  la  plus  grande  vitesse  en  sortie  de  buse.  II  semble  done  que  ce  n'est  pas  uniquement 
le  coefficient  de  soufflage  qui  a  un  effet  important,  mais  aussi  le  rapport  de  la  vitesse  de  sortie  du  jet 
a  la  vitesse  amont.  Cornish  (1970)  a  egalement  observe  que  la  position  du  jet  a  une  influence 
importante  sur  Tefficacite  du  soufflage  et  sa  capacite  a  controler  Tecoulement  tourbillonnaire.  Dixon 


98 


(1969)  et  Cornish  (1970)  ont  note  que  le  soufflage  modifie  l’emplacement  et  la  taille  du  tourbillon 


principal,  son  taux  de  croissance,  la  position  de  l’eclatement  ainsi  que  la  portance  de  l'aile. 

A  la  suite  des  travaux  des  auteurs  americains  et  de  Werle,  Poisson-Quinton  (1970)  a  effectue  des 
essais  a  la  soufflerie  de  l'Onera  de  Cannes  sur  une  aile  delta  de  45°  de  fleche.  II  a  montre  que  les 
effets  majeurs  du  soufflage  par  jet  transversal  sont  une  augmentation  de  la  portance.  II  a  mesure  un 
coefficient  de  portance  Cz  =  1,6  a  l'aide  d'un  jet  emis  au  quart  de  la  corde  et  caracterise  par  une 
valeur  C^  =  0, 1 . 

Werle  (1971)  a  introduit  une  nouvelle  methode  de  controle  par  soufflage  en  utilisant  un  jet  dirige 
suivant  l'axe  du  tourbillon  d'une  aile  delta.  Dans  cette  experience,  le  jet  etait  situe  a  la  mi-corde  de 
l'aile,  en  aval  du  point  d'eclatement.  L’effet  observe  est,  non  seulement  de  retarder  l’eclatement  et  de 
reorganiser  le  tourbillon,  mais  aussi  d’incurver  ce  dernier  vers  la  pointe  arriere  en  etendant  la  partie 
mediane  saine  et  non  tourbillonnaire  de  l’ecoulement  aux  depens  de  la  zone  de  remous  qui  se 
developpe  habituellement  a  l'arriere  de  1'avion  (voir  Fig.  2.33). 

Gardant  toujours  l'idee  de  soufflage,  Werle  et  Gallon  (1972)  ont  montre  qu’un  jet  emis 
transversalement  permet  de  reduire  les  decollements.  Ils  presentent  des  resultats  pour  une  aile  droite 
mince  sans,  puis  avec,  soufflage  par  un  jet  emis  transversalement  a  environ  un  quart  de  la  corde. 
L'aile,  d'allongement  deux,  etait  mise  en  incidence  de  20°  a  40°.  Les  resultats  obtenus  en  soufflerie 
par  Dixon  (1969)  ont  ete  confirmes  et  completes  par  les  visualisations  faites  au  tunnel 
hydrodynamique  de  l’Onera  (voir  Fig.  2.34).  Le  coefficient  de  quantite  de  mouvement  CM  defini  par 
Trebble  (1966)  et  Dixon  (1969)  a  ete  utilise  et  la  meme  valeur  de  0,8  a  ete  conservee.  Le  large 
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decollement  observe  sans  jet  se  reduit  a  un  bulbe  de  bord  d'attaque  sous  l'effet  du  jet.  En  aval, 


l'ecoulement  recolle  et  conserve  sa  laminarite.  II  a  ete  observe  que  le  jet  est  plus  efficace  quand  il 
est  situe  plus  pres  du  bord  d'attaque.  De  plus,  quelques  essais  ont  ete  effectues  sur  une  demi-aile  de 
60°  de  fleche  a  25°  d’ incidence  et  avec  un  CM  =  0,5. 


Ces  essais  sont  similaires  a  ceux  effectues  a  la  soufflerie  de  l'Onera  de  Cannes  par  Poisson-Quinton 
(1970)  sur  une  aile  delta  de  45°  de  fleche  qui  ont  aussi  confirme  que  l'effet  majeur  du  soufflage  est 
une  forte  augmentation  de  la  portance  (multipliee  par  2  pour  CM  =  6).  (Werle  et  Gallon  1972)  Ces 
essais  ont  egalement  revele  qu’un  jet  permet  de  faire  reculer  l'apparition  de  l'eclatement  aux 
incidences  elevees. 


Fig.  2.33  :  Influence  d'un  jet  situe  a  la  mi-corde  emis  suivant  l'axe  du  tourbillon  autour  d'une  demi- 
aile  delta  de  60°  de  fleche  a  25°  d'incidence.  (a,b)  sans  jet  (c,d)  avec  jet:  V)  =  30LL  ou  C^  =  0,5. 
Vues  de  tranches  laterales  paralleles  a  l'extrados  (a  gauche)  et  transversales  situees  pres  du  bord  de 
fuite  (a  droite)  (Werle  1971). 
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Fig.  2.34  :  Soufflage  a  partir  du  plan  median  de  l'aile  a  25%  de  la  corde  (Werle  et  Gallon  1972) 


^-flap  hinge  line 


FIG.  2.  GEOMETRY  OF  BLOWING  CONFIGURATION. 

Fig.  2.35  :  Soufflage  le  long  et  parallele  aux  bords  d'attaques  (Spillman  et  Goodridge  1972). 


Spillman  et  Goodridge  (1972)  ont  effectue  des  essais  avec  controle  de  l’ecoulement  tourbillonnaire 


par  soufflage  le  long  des  bords  d'attaques  sur  une  aile  delta  de  70°  de  fleche.  L'air  comprime  est 


injecte  sous  un  angle  inferieur  de  20°  a  Tangle  de  fleche  (voir  Fig.  2.35).  Ils  ont  constate  que 


l'energie  du  jet  de  soufflage  peut  etre  divisee  en  deux  composantes  :  une  composante  suivant  l'axe 


du  tourbillon  et  une  composante  normale  a  l'axe  du  tourbillon.  Spillman  et  Goodridge  (1972)  ont 
note  que  la  composante  de  soufflage  suivant  l'axe  du  tourbillon  augmente  la  vitesse  axiale  tandis 
que  la  composante  normale  a  l'axe  du  tourbillon  contribue  a  l'enroulement  du  tourbillon  et  a 
l'augmentation  de  l'energie  rotationnelle  dans  le  tourbillon.  Les  coefficients  de  soufflage  de  0,02 
a  0,1  ont  ete  etudies  et  dans  tous  les  cas,  le  soufflage  eloigne  l'axe  du  tourbillon  de  l'extrados  et  le 
rapproche  du  bord  d'attaque.  Le  deplacement  est  plus  fort  pour  les  coefficients  les  plus  eleves.  Le 
systeme  de  soufflage  applique  accroit  la  portance  de  l'aile  et  diminue  la  trainee,  mais  l'influence  sur 
les  mesures  de  pression  parietale  est  moins  evidente  que  ne  le  pensaient  les  auteurs.  Le  soufflage 
selon  une  direction  normale  a  l'axe  du  tourbillon  deplace  le  tourbillon  vers  le  bord  d'attaque  et 
diminue  son  influence  sur  la  pression  a  l'extrados  de  l'aile  (Spillman  et  Goodridge  1972). 

Bradley  et  Wray  (1974)  ont  poursuivi  selon  les  idees  de  Werle  (1971)  pour  controler  un  ecoulement 
tourbillonnaire  par  soufflage  au  moyen  d'un  jet  dirige  dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon.  Leur 
maquette  etait  une  moitie  d'avion  de  chasse  avec  une  aile  delta.  Pour  ces  essais,  fair  comprime  etait 
emis  suivant  cinq  positions  differentes  le  long  de  la  corde,  a  une  hauteur  egale  a  un  diametre  de  jet 
au-dessus  de  l'extrados,  et  suivant  l'axe  du  tourbillon.  Les  resultats  montrent  qu'une  buse  situee  a 
une  distance  de  0,1  corde  est  la  plus  efficace  pour  deplacer  la  position  de  l'eclatement  et  pour 
augmenter  la  portance  (voir  Fig.  2.36).  Les  positions  de  jet  plus  en  aval  de  30%  de  la  corde  n'ont  eu 
aucune  influence  sur  la  position  de  l'eclatement  et  la  portance,  quel  que  soit  le  debit  de  soufflage. 
Les  essais  ont  ete  effectues  avec  des  coefficients  de  soufflage  variant  de  0  a  0,17.  La  plupart  des 
resultats  ont  ete  analyses  pour  =  0,09.  Les  resultats  de  cette  methode  de  controle  montrent  que  le 
soufflage  peut  faire  reculer  l'eclatement  et  augmenter  la  portance  de  l'aile.  Ils  ont  egalement  observe 
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que  l'influence  du  jet  et  son  efficacite  s'ameliorent  quand  son  debit  augmente.  Bradley  et  Wray  ont 
attribue  l'efficacite  de  cette  methode  de  soufflage  a  l'augmentation  de  la  stabilite  de  l'ecoulement 
dans  le  coeur  du  tourbillon.  Ils  ont  constate  que  le  controle  de  l'eclatement  ameliore  la  stabilite 
directionnelle  d'un  avion  par  l'elimination  de  l'eclatement  pres  de  la  derive  (Bradley  et  Wray  1974). 


a) 


b) 


Fig.  2.36  :  (a)  Influence  de  sur  le  coefficient  de  portance,  la  finesse  et  le  coefficient  de  moment, 
(b)  Resultats  experimentaux  compares  avec  la  theorie  de  Polhamus  (Bradley  et  Wray  1974). 


Bradley,  Whitten  et  Wray  (1976)  ont  poursuivi  leurs  etudes  du  controle  de  l'eclatement  en 
ecoulement  compressible  (a  Mach  0,75)  tout  en  gardant  le  meme  systeme  de  controle,  c'est-a-dire 
soufflage  dirige  dans  la  direction  du  coeur  du  tourbillon  (voir  Fig.  2.37).  Les  mesures  ont  montre 
que  le  soufflage  a  la  capacite  de  deplacer  la  position  de  l'eclatement  et  a  une  influence  sur  la 
portance  de  l'avion.  A  cette  vitesse,  en  ecoulement  compressible,  la  position  de  soufflage  optimale 
pour  le  controle  de  l'eclatement  est  plus  en  aval  que  dans  l'etude  precedente,  soit  environ  a  30%  de 
la  corde. 
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Fig.  2  Half-span  model. 


Fig.  2.37  :  Soufflage  dirige  dans  la  direction  du  cceur  du  tourbillon  (Bradley,  Whitten  et  Wray 
1976). 

Campbell  (1976)  a  introduit  une  nouvelle  methode  de  controle  de  l'eclatement  tourbillonnaire, 
mcnie  s'il  l'a  appelee  "spanwise  blowing."  En  fait,  Campbell  a  utilise  un  systeme  de  soufflage 
injectant  l'air  comprime  au-dessus  de  l’extrados  d'une  aile  delta  dans  une  direction  parallele  au  bord 
d'attaque.  Sa  technique  n'est  pas  tres  differente  de  celle  employee  par  Bradley  et.  al.  (1974,  1976), 
excepte  que  Tangle  de  soufflage  est  aligne  avec  le  bord  d'attaque,  au  lieu  d'etre  selon  le  coeur  de 
tourbillon.  II  a  effectue  ces  essais  en  utilisant  des  ailes  de  differentes  formes  et  en  pratiquant  le 
soufflage  toujours  a  partir  du  fuselage.  Ainsi,  ont  ete  considerees  :  une  aile  trapezoi'dale  avec  un 
angle  de  fleche  de  44°,  des  ailes  delta,  hirondelles  et  en  losange,  avec  des  angles  de  fleche  de  30°  et 
de  45°.  Dans  tous  les  cas,  la  buse  de  soufflage  etait  placee  a  une  distance  de  0,23  corde  et  a  une 
hauteur  egale  a  84%  du  diametre  du  jet  au-dessus  de  Textrados.  Campbell  (1976)  a  observe  que  le 
jet  est  plus  efficace  quand  il  est  situe  pres  de  l’origine  du  tourbillon  ou  pres  du  point  de  decollement 
ou  encore  pres  de  la  ligne  de  separation.  Cela  est  du  au  fait  qu'en  de  tels  endroits  le  tourbillon  est 
encore  proche  de  la  paroi. 
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Lors  de  ses  essais,  Campbell  a  acquis  des  donnees  de  pression  et  de  forces  qui  montrent  que  le 


soufflage  peut  modifier  les  tourbillons,  diminuer  le  coefficient  de  trainee  et  augmenter  le  moment 
de  tangage.  L'accroissement  du  coefficient  de  soufflage  a  accru  la  portance  tourbillonnaire  jusqu'a 
la  valeur  predite  par  Polhamus  (1971).  Malheureusement,  l'accroissement  du  coefficient  de 
soufflage  diminue  le  gain  sur  la  finesse.  Ces  resultats  montrent  que  l'efficacite  du  controle  de 
l'eclatement  par  soufflage  parallele  au  bord  d'attaque  depend  fortement  des  caracteristiques  du  jet 
(vitesse  a  la  sortie,  coefficient  de  soufflage,  diametre  du  jet),  des  conditions  de  l'ecoulement  autour 
de  l'aile  et  de  la  vitesse  amont.  Campbell  a  aussi  realise  une  etude  de  faisabilite  d'un  systeme  de 
soufflage  pour  avion  de  combat.  II  a  constate  que  les  effets  positifs  du  soufflage  1'emportent  sur  la 
perte  de  puissance  motrice  resultant  du  prelevement  du  au  systeme  (Campbell  1976). 

Dixon,  Dansby  et  Poisson-Quinton  (1978)  ont  poursuivi  les  etudes  de  soufflage  transversal 
commencees  par  Dixon  (1969)  et  Cornish  (1970)  mais  pour  des  vitesses  plus  elevees,  jusqu'au 
transsonique.  A  ces  vitesses,  l'enjeu  etait  d'utiliser  le  soufflage  pour  controler  les  decollements 
induits  par  des  chocs.  Ces  essais,  effectues  dans  le  cadre  d'une  cooperation  entre  l'Onera  et  la 
societe  Lockheed,  ont  montre  que  le  controle  de  l'eclatement  est  faisable  en  ecoulement 
transsonique. 

Erickson  (1979)  a  effectue  des  essais  de  soufflage  selon  l'envergure  de  l'aile  sur  une  maquette  a 
l'echelle  1/1 0e  d'un  F-5E  avec  un  angle  de  fleche  de  32°.  II  a  mesure  des  forces  et  des  moments  aux 
differents  angles  d'incidence  et  de  derapage.  Les  resultats  montrent  que,  plus  le  coefficient  de 
soufflage  est  fort,  meilleure  est  l'influence  du  soufflage  sur  la  position  de  l'eclatement  et  la  portance 
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tourbillonnaire.  Pour  les  plus  hautes  valeurs  du  coefficient  de  soufflage,  la  trainee  aux  incidences 


elevees  est  aussi  diminuee.  Erickson  a  constate  que  les  benefices  realises  par  le  soufflage  ne 
compensaient  pas  la  reduction  de  poussee  des  reacteurs  resultant  de  la  puissance  prelevee  pour  creer 
un  debit  de  soufflage  suffisant. 

Une  autre  application  du  controle  de  l'ecoulement  autour  d'une  maquette  d'avion  a  ete  realisee  par 
Seginer  et  Salomon  (1983)  qui  ont  souffle  parallelement  aux  bords  d'attaque  d'un  Mirage  IIIC, 
constitue  d'une  aile  delta  de  60°  de  fleche  et  de  canards.  La  maquette  incluait  quatre  buses  de 
soufflage  placees  a  une  distance  de  0,1  corde  de  l'apex,  chacune  etant  orientee  parallelement  au 
bord  d'attaque  de  1'aile  ou  des  canards  et  situee  a  un  diametre  au-dessus  de  l'extrados.  Seginer  et 
Salomon  ont  note  que  la  position  verticale  des  jets  n'est  pas  tres  importante  ;  en  revanche  la  position 
le  long  de  la  corde  influence  l'efficacite  du  controle.  Ils  ont  effectue  des  essais  avec  un  coefficient 
variant  de  0  a  0,09  sur  l'aile  et  de  0  a  0,022  sur  les  canards.  Pour  les  differents  debits  de 
soufflage,  la  portance  maximale  a  ete  augmentee  et  la  courbe  du  coefficient  de  portance  en  fonction 
de  Tangle  d'incidence  modifiee. 

Seginer  et  Salomon  (1983)  ont  etudie  les  influences  de  soufflages  symetriques  et  dissymetriques.  Ils 
ont  aussi  introduit  1'idee  de  soufflage  avec  des  jets  tournants  produits  par  Tinsertion  d'un  foret  dans 
les  buses.  Cet  artifice  reduit  la  surface  de  sortie  des  jets  de  75%.  La  direction  de  la  composante  de 
vitesse  tangentielle  des  jets  a  ete  controlee  par  la  forme  des  forets  :  les  deux  jets  tournant  soit  dans 
le  meme  sens  que  les  tourbillons  principaux,  soit  dans  le  sens  oppose,  ou  bien  encore  un  jet  tournant 
selon  le  tourbillon  principal  et  l'autre  dans  la  sens  contraire.  Avec  un  coefficient  CM  =  0,012,  les  jets 
tournants  avaient  le  meme  effet  sur  la  portance  qu'un  jet  axial  pour  un  egal  0,05  ;  ce  qui 
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represente  un  gain  de  quatre.  Seginer  et  Salomon  (1983)  ont  note  que  la  meilleure  efficacite  d'un  jet 
tournant  a  ete  trouvee  lorsque  celui-ci  tourne  dans  le  meme  sens  que  les  tourbillons  ce  qui  est  le 
contraire  de  ce  que  Ton  pourrait  a  priori  penser.  Lorsqu'on  augmente  la  vitesse  de  rotation  (la  vitesse 
du  jet  s'additionne  a  celle  du  tourbillon),  on  augmente  la  sensibilite  a  l'eclatement.  Seginer  et 
Salomon  (1983)  ont  decouvert  que  les  methodes  de  soufflage  parallele  aux  bords  d'attaque  generent 
une  portance  supplementaire  et  diminuent  la  traine  aux  incidences  elevees  et  qu'un  systeme  de 
soufflage  peut  remplacer  des  moyens  mecaniques  pour  le  controle  de  l'ecoulement  decolle  sur  un 
avion  du  futur. 

Er-El  et  Seginer  (1986)  ont  continue  les  etudes  precedentes  de  controle  sur  la  meme  maquette.  Ils 
ont  realise  des  visualisations  par  strioscopie  et  des  mesures  de  pression  parietale  stationnaire  en 
utilisant  la  meme  configuration  de  soufflage  et  les  memes  coefficients  CM.  Ils  ont  observe  que 
l'interaction  des  jets  avec  les  tourbillons  est  fonction  de  la  distance  entre  le  jet  et  le  coeur  du 
tourbillon.  Quand  le  jet  est  tout  pres  du  coeur  du  tourbillon,  il  le  stabilise,  car  le  jet  est  entrame  dans 
l'axe  du  tourbillon.  A  une  distance  plus  importante,  le  jet  est  moins  efficace  et  il  s'enroule  autour  du 
coeur  du  tourbillon.  Er-El  et  Seginer  (1986)  ont  aussi  note,  dans  les  resultats  des  mesures  de 
pression,  que  le  soufflage  augmente  la  depression  en  dessous  de  chaque  tourbillon  et  diminue  la 
largeur  de  l’influence  du  tourbillon.  Ils  confirment  les  resultats  precedents,  qu'un  soufflage  parallele 
au  bord  d'attaque  generent  une  portance  supplementaire. 

Satran,  Gilbert  et  Anglin  (1985)  (voir  aussi  Anglin  et  Satran  1979)  ont  utilise  une  methode  de 
soufflage  transversale  pour  le  controle  de  l'ecoulement  decolle  autour  de  deux  avions  de  chasse  : 
l'un  avec  une  aile  delta  de  60°  de  fleche  et  l'autre  avec  une  aile  de  forme  trapezoi'dale.  Leur 
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technique  qu'ils  ont  aussi  appelee  "spanwise  blowing",  consiste  en  un  petit  jet  d'air  comprime,  a 


haute  vitesse,  qui  est  injecte  dans  une  direction  parallele  a  l'extrados  et  au  bord  d'attaque.  La  paire 
de  jets  est  installee  dans  le  fuselage  de  chaque  maquette  a  trois  endroits:  20%,  30%  et  40%  de  la 
corde  de  l'aile  a  partir  de  la  jonction  amont  de  l'aile-fuselage.  La  plupart  des  essais  ont  ete  effectues 
sur  l'aile  trapezoi'dale,  mais  les  resultats  decrits  ici  sont  ceux  de  l'aile  delta.  Ils  ont  constate  que  les 
jets  ameliorent  la  puissance  des  tourbillons  et  favorisent  leur  re-attachement  sur  l'aile.  Les 
caracteristiques  longitudinales  sont  insensibles  a  la  position  des  jets.  En  revanche,  la  position  la  plus 
aval  des  jets  a  eu  le  meilleur  effet  sur  la  stabilite  laterale,  done  par  la  suite  les  essais  ont  ete 
effectues  avec  cette  position  a  40%  de  la  corde.  Le  soufflage  fait  reculer  la  position  d'eclatement, 
mais  son  efficacite  est  moindre  sur  l'aile  delta  que  sur  l'aile  trapezoi’dale.  La  distance  dont 
l'eclatement  recule  est  une  fonction  du  coefficient  de  soufflage  ainsi  que  de  Tangle  de  fleche  de 
l'aile.  L'augmentation  de  la  portance  a  ete  la  plus  marque  pour  les  incidences  comprises  entre  30°  et 
35°  et  le  soufflage  n'a  aucun  effet  sur  le  moment  de  tangage  (Satran,  Gilbert  et  Anglin  1985). 

Les  essais  d'Owen  et  Peake  (1986)  dans  un  tunnel  hydrodynamique  ont  ete  conduits  sur  un 
tourbillon  genere  par  une  aile  delta  de  45°  de  fleche  a  une  vitesse  de  11  cm/s.  L'eclatement  est 
declenche  par  Tinterposition  d'une  grille  en  aval  de  l'aile.  Owen  et  Peake  (1986)  identifient  un 
eclatement  de  type  spiral  et  le  manipulent  avec  des  niveaux  de  soufflage  pousses  jusqu'a  un 
C|j  =  0,14.  Les  effets  du  soufflage  dans  des  plans  situes  a  trois  et  quatre  cordes  en  aval  du  bord  de 
fuite  se  divisent  suivant  Tintensite  du  en  deux  regimes  qui  demontrent  des  effets  respectivement 
stabilisant  et  destabilisant  de  part  et  d'autre  d'une  valeur  de  egale  a  0,05.  Le  soufflage  permet  de 
compenser  dans  un  premier  temps,  puis  de  renverser  ensuite  le  deficit  de  quantite  de  mouvement 
axial.  Les  taux  de  decroissance  de  la  vorticite  axiale  sont  diminues  de  moitie  par  le  soufflage 


108 


optimal  a  =  0,05  et  les  fluctuations  axiales  aberrantes,  qui  atteignaient  plus  de  50%  en  indiquant 
une  zone  de  renversement  periodique  du  champ  moyen,  sont  supprimees.  Un  soufflage  trop  eleve  de 
Cj,  =  0,1  degrade  par  contre  progressivement  la  stabilite  radiale  du  tourbillon  (Owen  et  Peake  1986). 


a) 


b) 


3b  Model  II. 


Zc  Mode!  III. 


Fig.  2.38  :  (a)  Maquette  a  4  jets  de  soufflage  sur  l'extrados.  (b)  Maquette  avec  4  jets  de  soufflage 
dans  le  fuselage  (Shi  et.  al.  1987). 


Shi  et.  al.  (1987)  ont  effectue  des  essais  au  tunnel  hydrodynamique  autour  d'une  aile  delta  de  55°  de 
fleche  avec  soufflage  continu  selon  la  direction  de  la  vitesse  axiale  du  cceur  du  tourbillon  et 
normalement  au  tourbillon.  Ils  ont  utilise  des  techniques  qualitatives  et  visuelles  pour  analyser  les 
effets  des  methodes  de  controle.  Leurs  observations  sur  le  soufflage  continu  dans  la  direction  de  la 
vitesse  axiale  ont  montre  que  cette  methode  est  efficace  et  deplace  la  position  de  l'eclatement  vers  le 
bord  de  fuite.  Ils  ont  constate  que  le  jet  d'air  a  vitesse  tres  elevee  en  sortie  de  buse  augmente  la 
quantite  de  mouvement  dans  le  cceur  du  tourbillon  par  entramement.  En  revanche,  un  soufflage  dans 
une  direction  opposee  a  la  vitesse  axiale  fait  avancer  la  position  de  l'eclatement  vers  l'apex,  meme 
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pour  un  petit  coefficient  de  soufflage.  Le  soufflage  normal  au  tourbillon  fait  reculer  la  position  de 
Teclatement,  mais  pas  plus  en  aval  que  la  position  ou  le  jet  traverse  le  coeur  du  tourbillon  (voir  Fig. 
2.38). 

Shi  et.  al.  (1987)  ont  poursuivi  leurs  essais  en  examinant  le  controle  par  soufflage  sur  une  aile  delta 
a  l'aide  d'une  serie  de  jets  situes  sur  l'extrados  de  l'aile  et  orientes  dans  une  direction  parallele  au 
bord  d'attaque.  Cette  methode  est  efficace  pour  les  basses  vitesses  et  les  petits  angles  d'incidence. 
Toutefois,  les  effets  sont  moins  nets  qu'avec  soufflage  dans  la  direction  de  la  vitesse  du  coeur  de 
tourbillon.  Ces  auteurs  ont  aussi  effectue  des  essais  avec  un  soufflage  pulse  a  basses  frequences.  Le 
precede  est  benefique  pour  les  angles  d'incidences  inferieurs  a  25°.  Malheureusement,  les  resultats 
decrits  sont  qualitatifs  ce  qui  rend  toute  comparaison  difficile. 

Visser  et.  al.  (1988)  ont  fait  une  etude  d'optimisation  d'une  methode  de  controle  par  soufflage 
continu  sur  l'extrados  d'une  aile  delta  de  70°  de  fleche.  Le  but  de  leurs  essais  etait  d'optimiser  la 
position,  l’angle  et  le  debit  du  jet  et  de  maximiser  le  coefficient  de  portance  pour  des  incidences 
variees  (voir  Fig.  2.39).  L'influence  du  jet  sur  les  caracteristiques  aerodynamiques  de  l'aile  a  ete 
decrite  par  une  combinaison  de  tomoscopie  laser,  de  mesures  de  force  et  de  vitesse  par  velocimetrie 
laser.  Les  resultats  de  la  velocimetrie  laser  montrent  que  les  forts  debits  de  soufflage  augmentent  les 
vitesses  axiales  dans  la  region  autour  du  coeur  du  tourbillon  et  diminuent  les  vitesses  tangentielles  : 
d'ou  une  diminution  du  taux  de  rotation  (angle  de  swirl).  Ces  auteurs  ont  trouve  que  la  position 
optimale  du  jet  est  pres  de  l'apex,  a  proximite  du  bord  d'attaque,  le  jet  etant  dirige  parallelement  au 
bord  d'attaque.  Cette  position  optimale  se  deplace  vers  le  centre  de  l'aile  quand  on  deplace  le  jet 
vers  le  bord  de  fuite. 
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Figure  2.  Half-span  Delia  Wing  Balance  Assembly 

Fig.  2.39  :  Demi-aile  delta  avec  un  jet  de  soufflage  dirige  parallelement  au  bord  d'attaque  (Visser  et. 
al.  1988). 

Des  que  la  bonne  position  du  jet  a  ete  etablie,  Visser  et.  al.  (1988)  ont  analyse  l'influence  du  debit 
sur  la  position  de  l'eclatement.  L'eclatement  a  ete  recule  de  0,04  corde  vers  le  bord  de  fuite  avec 
CM  =  0,012.  La  vitesse  axiale  dans  le  cceur  du  tourbillon  n'a  pas  change,  mais  la  vitesse  tangentielle 
a  augmente.  Avec  =  0,38,  la  position  de  l'eclatement  a  ete  reculee  de  0,40  corde  et  les 
composantes  de  vitesse  axiale  et  tangentielle  ont  diminue.  Us  ont  observe  un  retard  entre  l'initiation 
du  soufflage  continu  et  son  effet  sur  la  position  de  l'eclatement,  mais  ce  delai  n'a  pas  ete  quantifie. 

Wood  et  Roberts  (1988)  ont  introduit  une  nouvelle  methode  de  controle  par  soufflage  sur  une  aile 
de  60°  de  fleche  a  bord  d'attaque  arrondi.  Ils  ont  installe  une  fente  de  soufflage  le  long  du  bord 
d'attaque  qui  genere  un  jet  avec  une  vitesse  normale  a  l'extrados  de  l'aile.  Ils  appellent  cette 
methode  "soufflage  tangentiel  au  bord  d'attaque"  car  l'injection  est  tangente  au  bord  d'attaque 
arrondi  (voir  Fig.  2.40).  Les  resultats  montrent  que  le  controle  du  decollement  est  efficace  et 
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s'ameliore  avec  l’accroissement  du  coefficient  de  soufflage  jusqu'aux  angles  d'incidence  de  60°. 


Pour  les  incidences  moins  fortes,  l'eclatement  peut  etre  totalement  rejete  en  aval  du  bord  de  fuite  de 
l’aile.  Wood  et  Roberts  (1988)  ont  confirme  leurs  observations  par  des  mesures  de  pression  parietale 
sur  l'extrados  et  en  on  deduit  les  forces  aerodynamiques  pour  les  cas  avec  et  sans  soufflage. 


Supply 

Fig.  2  Schematic  of  final  model  assembly  (27.9  cm  root  chord,  60 
deg  leading-edge  sweep). 


Fig.  2.40  :  Soufflage  par  une  fente  le  long  du  bord  d'attaque  arrondi  (Wood  et  Roberts  1988). 


Wood,  Lee  et  Roberts  (1988)  ont  continue  leurs  etudes  de  controle  par  soufflage  tangentiel  au  bord 


d'attaque  en  analysant  les  temps  de  reponse  de  l'ecoulement  aux  differents  coefficients  de  soufflage. 


Ils  ont  realise  ces  essais  avec  une  demi-aile  delta  de  50°  de  fleche  a  bord  d'attaque  arrondi.  Une 


fente  de  soufflage  le  long  du  bord  d'attaque  genere  un  jet  normal  a  l’extrados  de  l'aile.  La  fente  est 


plus  mince  que  celle  utilisee  dans  les  essais  precedents,  done  les  coefficients  de  soufflage  sont 


egalement  moindres.  Le  temps  de  reponse  de  l'ecoulement  et  l'influence  du  controle  sont  une 


fonction  de  l'angle  d'incidence,  du  coefficient  de  soufflage  et  de  l'existence  de  l'eclatement  sur  l'aile. 


Dans  un  ecoulement  non-eclate  sur  l'aile  (faibles  angles  d'incidence),  le  temps  de  reponse  est  egal  a 


une  echelle  de  temps  convective.  Pour  les  cas  avec  eclatement  sur  l'aile,  le  temps  de  reponse  est 
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plusieurs  fois  Techelle  de  temps  convective.  Wood,  Lee  et  Roberts  (1988)  constatent  que  le  temps 
pour  modifier  l'ecoulement  eclate  est  significativement  plus  important  que  pour  l'ecoulement  non- 
eclate. 

Iwanski  et.  al.  (1989)  ont  poursuivi  le  travail  de  Visser  et.  al.(  1988)  en  observant  l'effet  d'un  jet 
externe  soufflant  dans  une  direction  parallele  au  bord  d'attaque  d'une  aile  delta  de  70°  de  fleche  a 
30°  d'incidence.  Us  ont  mesure  une  composante  de  la  vitesse  dans  le  tourbillon,  pour  =  0,0045  et 
0,04,  en  utilisant  la  velocimetrie  laser.  Les  resultats  montrent  que  le  soufflage  deplace  l'eclatement 
vers  l'aval.  Le  soufflage  stabilise  egalement  les  oscillations  de  la  position  de  l'eclatement  et 
augmente  la  taille  generate  du  tourbillon  par  suite  de  l'entramement  du  jet  dans  la  structure 
tourbillonnaire.  Le  soufflage  change  Tangle  de  swirl  du  tourbillon,  mais  aucune  valeur  de  swirl 
indiquant  que  l'eclatement  va  survenir  n'a  ete  identifiee. 

Reynolds  et  Abtahi  (1989)  ont  effectue  des  essais  au  tunnel  hydrodynamique  en  observant  la 
creation  des  tourbillons  d'une  aile  delta  et  l'effet  de  Tintroduction  de  perturbations  controlees  dans  le 
coeur  des  tourbillons.  Les  resultats  montrent  que  la  reponse  de  l'eclatement  a  ces  perturbations  se 
fait  selon  deux  echelles  de  temps  :  une  reponse  rapide  liee  au  developpement  des  tourbillons  et  une 
reponse  lente  correspondant  a  la  propagation  de  l'eclatement.  Un  soufflage  continu  a  ete  applique  a 
Tendroit  de  l'eclatement  nominal  (sans  soufflage)  au  moyen  d'une  sonde  externe  mobile.  Le 
soufflage  a  fait  reculer  la  position  de  l'eclatement  en  direction  du  bord  de  fuite  de  l'aile.  Ensuite,  la 
sonde  a  ete  deplacee  peu  a  peu  vers  le  bord  de  fuite,  ce  qui  a  eu  pour  consequence  de  deplacer 
l'eclatement  vers  le  bord  de  fuite  en  meme  temps  que  la  sonde.  L'influence  du  soufflage  a  arrete  le 


113 


deplacement  vers  l'amont  de  la  position  de  l'eclatement  et  done  a  supprime  l'eclatement  au-dessus 


de  l'aile  (Reynolds  et  Abtahi  1989). 

Roberts  et  Wood  (1989)  ont  poursuivi  leur  etude  du  soufflage  tangentiel  au  bord  d'attaque  avec  une 
analyse  de  la  reponse  dynamique  de  l'eclatement  au  controle.  Dans  cette  etude,  ils  ont  utilise  des 
soufflages  periodiques  et  continus  pour  des  angles  d'incidence  varies.  Les  resultats  de  leurs  essais 
ont  montre  qu'un  soufflage  tangentiel  est  capable  de  deplacer  l'eclatement  vers  le  bord  de  fuite  de 
l'aile.  Ils  emettent  l'hypothese  que  l’efficacite  du  soufflage  tangentiel  est  due  a  un  effet  coanda  qui 
maintient  le  jet  pres  de  la  surface  a  cause  de  la  courbure  du  bord  d'attaque.  Roberts  et  Wood  (1989) 
concluent  que  les  methodes  de  controle  par  soufflage  ont  la  capacite  de  manipuler  1'ecoulement 
tourbillonnaire  ;  mais  ils  constatent  que  l'energie  depensee  et  la  quantite  de  mouvement  utilisee  sont 
trop  fortes  pour  constituer  une  methode  de  controle  praticable. 

Ils  ont  egalement  effectue  des  etudes  de  l'influence  sur  l'eclatement  du  soufflage  tangentiel 
symetrique  et  dissymetrique.  Aux  basses  incidences,  le  soufflage  sur  un  seul  tourbillon  deplace  la 
position  du  point  d'eclatement,  mais  n'a  aucune  influence  sur  l'autre  tourbillon.  Le  soufflage 
symetrique  n'est  que  la  somme  de  deux  soufflages  independants.  Pour  les  angles  d’incidence  eleves, 
le  soufflage  sur  un  tourbillon  a  une  forte  influence  sur  l'autre  tourbillon.  Un  couplage  a  ete  observe 
entre  les  tourbillons  principaux  et  leurs  positions  d'eclatement.  Ils  ont  note  que,  pour  ces  incidences 
elevees,  le  soufflage  symetrique  est  plus  efficace  que  le  soufflage  dissymetrique  (Roberts  et  Wood 
1989). 
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Yeh,  Tavella,  Roberts  &  Fujii  (1988)  ont  etudie  numeriquement  l'effet  sur  l'eclatement  du  soufflage 


parallele  a  l’envergure  en  reprenant  integralement  le  contexte  de  l’experience  de  Trebble  (1966).  Sur 
une  aile  delta  de  70°  de  fleche,  ils  ont  ejecte  une  nappe  constitute  de  jets  sur  toute  la  longueur  du 
bord  d'attaque  et  dans  le  plan  de  l'extrados.  L'injection  de  quantite  de  mouvement  dans  la  nappe 
tourbillonnaire  renforce  l'intensite  du  tourbillon  et  augmente  egalement  l'envergure  apparente.  La 
resolution  de  la  composante  normale  des  gradients  de  vitesse  dans  la  couche  limite  de  l'aile,  qui 
exige  une  forte  densite  de  maillage  perpendiculairement  aux  surfaces,  necessite  l'utilisation  d'une 
forme  appropriee  des  equations  de  Navier-Stokes  en  couche  mince.  Un  algorithme,  couple  a  une 
dissipation  numerique  destinee  a  lisser  les  forts  gradients,  a  ete  employe  par  les  auteurs.  Une 
condition  de  glissement  a  ete  imposee  sur  toute  la  surface  de  l'aile,  sauf  pour  la  region  du  jet  ou  les 
conditions  prescrites  sont  la  densite  et  la  pression  statique  en  sortie  du  jet,  et  sa  distribution  de 
vitesse,  supposee  comme  etant  elliptique. 

Yeh  et.  al.  ont  aussi  effectue  une  simulation  numerique  du  soufflage  tangentiel  sur  une  aile  delta 
epaisse  a  bord  d'attaque  courbe,  qui  correspond  a  l'experimentation  realisee  par  Roberts  et  Wood 
(1989).  Des  jets  etaient  disposes  sur  une  rampe  a  intervalles  reguliers  le  long  du  bord  d'attaque,  leur 
direction  etant  orientee  perpendiculairement  au  plan  de  l'aile,  vers  le  haut.  La  methode  de 
resolution,  identique  au  calcul  precedent  de  soufflage  suivant  l’envergure,  a  ete  pratiquee  sur  un 
ensemble  de  maillages  imbriques,  denses  dans  les  zones  de  forts  gradients.  Cette  fois,  une  aile  delta 
de  60°  de  fleche  a  geometrie  conique,  suivie  d'un  arriere-corps  effile,  avec  une  fente  s’etendant  de 
17%  a  79%  de  la  corde  a  ete  etudiee  pour  deux  incidences  (30°  et  40°)  et  un  nombre  de  Reynolds 
calcule  avec  la  corde  de  1 ,3x1 06.  Le  soufflage  tangentiel  a  diminue  les  niveaux  de  depression  sur 
l'interieur  de  l'aile,  tout  en  accroissant  sensiblement  ceux  du  voisinage  immediat  du  bord  d'attaque. 
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Dans  le  regime  decode,  le  comportement  des  traces  de  particules  a  indique  la  presence  d'une  zone 


de  recirculation  caracterisant  un  eclatement  qui  est  decale  vers  le  bord  de  fuite  grace  au  controle 
actif. 

Pagan,  Molton  et  Solignac  (1988)  et  Pagan  (1990)  ont  effectue  des  essais  sur  le  controle  de 
l'ecoulement  par  soufflage  au  centre  d'un  tourbillon  genere  par  deux  ailettes  placees  a  des 
incidences  contraires  et  fixees  sur  un  corps  central  cylindrique  (voir  Fig.  2.14).  Ces  essais  n'ont  pas 
ete  effectues  autour  d'ailes  delta  ;  neanmoins  ils  donnent  des  resultats  nouveaux  grace  a  une 
methode  de  soufflage  qui  peut  etre  appliquee  aux  ailes  delta.  Six  buses  de  forme  differentes  ont  ete 
disposees  sur  une  ogive  terminant  le  corps  central.  La  figure  2.41  presente  trois  d'entre  elles  qui 
realisent  un  soufflage  axial  suivant  le  cceur  du  tourbillon.  Les  diametres  des  buses  sont  de  1,2  et 
4mm  respectivement. 
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Fig.  2.41  :  Schema  des  corps  centraux  utilises  pour  une  injection  axiale  (Pagan  1990). 


La  figure  2.42  presente  trois  configurations  de  buse  pour  un  soufflage  normal  a  l'axe  du  tourbillon. 
Deux  de  ces  configurations,  une  avec  deux  trous  (voir  Fig.  2.42b)  l'autre  avec  quatre  trous  (voir  Fig. 
2.42c),  injectent  l'air  comprime  en  rotation  dans  le  meme  sens  de  rotation  que  le  tourbillon.  La 
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troisieme  buse  injecte  Fair  comprime  en  sens  contraire  a  la  rotation  du  tourbillon  (voir  Fig.  2.42a). 


Les  debits  massiques  injectes  etaient  determines  au  moyen  de  cols  soniques.  Pour  ces  essais,  des 
visualisations  parietales,  des  mesures  par  sonde  de  pression  5  trous  et  par  velocimetrie  laser  ont  ete 
executees. 


Fig.  2.42  :  Schema  des  buses  utilisees  pour  une  injection  normale  a  l'axe  du  tourbillon  (Pagan 
1990). 


Ces  experiences  ont  montre  que  le  soufflage  axial  augmente  la  vitesse  axiale  du  tourbillon  et  que  les 
effets  sont  plus  importants  quand  la  vitesse  d'injection  est  plus  grande,  a  debit  massique  identique. 
En  revanche,  le  soufflage  axial  ne  modifie  pratiquement  pas  le  profil  de  vitesse  tangentielle.  Done, 
les  buses  d'injection  ayant  la  plus  petite  surface  induisent  la  plus  grande  vitesse  axiale,  d'ou  la  plus 
forte  reduction  de  Tangle  de  swirl.  Alors,  la  position  de  l'eclatement  est  repoussee  vers  l'aval. 
D'autre  part,  la  vitesse  axiale  diminue  avec  l'augmentation  du  soufflage  normal  pour  les  differentes 
configurations  de  buses.  Pour  les  soufflages  normaux  dans  le  meme  sens  de  rotation  que  le 
tourbillon,  et  aux  plus  forts  debits,  il  apparait  un  deficit  de  vitesse  sur  l'axe  du  tourbillon.  Les 
influences  sont  moins  fortes  avec  un  soufflage  dans  la  direction  opposee  a  la  rotation  du  tourbillon. 
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Utilisant  ce  montage  Pagan  et  Molton  (1990)  ont  realise  une  etude  experimentale  sur  les  conditions 


d'apparition  de  l'eclatement  d'un  tourbillon  soumis  a  un  gradient  de  pression.  Sur  le  plan 
experimental,  le  tourbillon  etait  engendre  par  le  systeme  decrit  ci-dessus  compose  de  deux  ailettes 
placees  a  des  incidences  opposees.  Les  mesures  par  velocimetrie  laser  ont  permis  de  caracteriser 
l'organisation  de  l'ecoulement  et  de  determiner  les  conditions  d’apparition  de  l'eclatement.  Le 
controle  etait  realise  par  injection  d'air  dans  l’axe  du  dard  central  sur  lequel  les  ailettes  etaient 
fixees.  L'intensite  du  soufflage  est  caracterisee  par  le  coefficient  de  soufflage  =  QmVj/  qMSref  ou 
Sref  est  le  maitre-couple  du  dard  central.  Pour  les  Qm  de  0,1  a  0,3  g/s,  les  vont  de  0,01  a  0,52 
selon  la  surface  d'injection.  Pagan  et  Molton  ont  observe  que  pour  des  valeurs  de  inferieures  a 
0,05,  le  soufflage  ne  modifie  pas  de  maniere  sensible  le  profil  de  vitesse  axiale.  Pour  les  valeurs  de 
les  plus  fortes  (>  0,4),  l'accroissement  de  la  composante  de  vitesse  axiale  peut  atteindre  12%.  En 
revanche,  le  soufflage  affecte  peu  les  profils  de  vitesse  tangentielle.  La  determination  des  conditions 
d'apparition  de  l'eclatement  a  mis  en  evidence  le  role  important  joue  par  le  taux  de  rotation  (angle 
de  swirl)  lors  de  l'eclatement  en  presence  d'une  recompression.  En  particulier,  il  apparait  qu'un 
accroissement  de  la  vitesse  axiale  stabilise  le  tourbillon  et  repousse  l'eclatement  vers  l'aval  (Pagan 
et  Molton  1990). 

Afchain  et  Deluc  (1992)  puis  Laval-Jeantet  (1993)  ont  effectue  des  essais  en  soufflant  dans  la 
direction  de  l'axe  de  l'un  des  deux  tourbillons  d'extrados  d'une  aile  delta  de  70°  de  fleche.  Ils  ont 
analyse  l'influence  de  ce  soufflage  pres  de  l'apex  sur  l'ecoulement  tourbillonnaire  et  la  position  de 
l'eclatement.  L'aile  delta  a  une  corde  de  950mm,  une  epaisseur  de  20mm  et  les  bords  d'attaque  sont 
biseautes  de  15°  cote  intrados.  Ces  essais  ont  ete  realises  a  une  incidence  de  21°  et  a  une  vitesse 
amont  de  15m/s.  La  buse  de  soufflage  est  situee  sur  la  partie  gauche  de  l'aile  a  une  distance  de  0,14 
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corde  de  l'apex  et  a  30mm  du  bord  d'attaque.  Elle  est  orientee  dans  la  direction  du  cceur  du 


tourbillon  et  le  jet  d'air  comprime  sort  sous  un  angle  de  15°  par  rapport  a  l'extrados  de  la  maquette. 
Deux  conditions  de  soufflage  ont  ete  examinees  :  Qm  =  0,8  g/s  et  1,84  g/s.  Ces  auteurs  ont  utilise 
des  visualisations  par  tomoscopie  laser  transversale,  longitudinale  et  horizontale,  ainsi  que  la 
velocimetrie  laser  a  trois  composantes.  Ces  resultats  montrent  que  cette  technique  de  soufflage  peut 
faire  reculer  la  position  de  l'eclatement  sur  une  distance  de  0,1  corde.  Laval-Jeantet  (1993)  a 
commence  une  analyse  numerique  de  l'eclatement  sous  l'influence  du  controle  par  soufflage. 

Miller  et  Gile  (1992)  ont  effectue  des  essais  au  tunnel  hydrodynamique  en  utilisant  deux  methodes 
de  soufflage  pour  le  controle  de  l'ecoulement  tourbillonnaire  et  de  la  position  du  point  d'eclatement. 
La  premiere  methode  consiste  a  souffler  pres  de  l'apex  dans  la  direction  du  coeur  du  tourbillon,  la 
seconde  a  souffler  suivant  la  corde  de  l'aile.  L’aile  a  ete  essayee  pour  des  incidences  fixes  (en 
statique)  et  variables  (en  dynamique).  Les  deux  methodes  de  controle  ont  ete  testees  avec  des 
coefficients  de  soufflage  compris  entre  0  et  0,06.  Le  soufflage  a  toujours  fait  reculer  la  position  de 
l'eclatement. 

Johari  et  Moreira  (1996)  ont  effectue  des  essais  de  controle  de  l'eclatement  avec  soufflage  continu 
et  pulse  parallelement  au  bord  d'attaque  de  l'aile  delta.  Le  systeme  de  soufflage  est  constitue  de 
deux  buses,  chacune  etant  situee  au-dessous  de  l'axe  du  tourbillon  sur  l'extrados  de  l'aile  a  une 
distance  de  0,4  corde  depuis  l'apex.  Chaque  buse  injecte  l'air  parallelement  au  chanfrein  du  bord 
d'attaque.  Johari  et  Moreira  (1996)  ont  appele  leur  methode  de  controle  "Recessed  Angled  Spanwise 
Blowing".  Ils  ont  observe  qu'un  soufflage  en  amont  de  l'eclatement  nominal  fait  avancer  le 
phenomene,  alors  qu'un  soufflage  en  aval  de  la  position  d'eclatement  le  fait  reculer.  Au  cours  de 
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leurs  experiences,  ils  ont  observe  une  oscillation  de  la  position  de  l'eclatement  le  long  de  l'axe  du 


tourbillon  avec  une  amplitude  de  0,025  corde.  En  augmentant  le  soufflage  continu  jusqu'a 
C n  =  0,03,  la  frequence  de  ces  oscillations  a  ete  reduite  et  la  position  de  l'eclatement  a  ete  reculee  de 
0,11  corde  vers  le  bord  de  fuite.  En  meme  temps,  le  diametre  du  tourbillon  s'est  agrandi.  Un 
soufflage  pulse  a  la  frequence  naturelle  de  deversement  des  tourbillons  au  bord  d'attaque,  soit  5  Hz, 
est  plus  efficace  que  le  soufflage  continu.  Pour  les  basses  frequences  de  soufflage,  la  reponse  du 
tourbillon  est  en  retard,  par  rapport  a  Taction  de  controle,  d'un  temps  comparable  a  Techelle  de 
temps  convective  du  soufflage  (Johari  et  Moreira  1996). 

Hong  et.  al.  (1996)  ont  fait  une  etude  experimental  et  numerique  de  Tinfluence  du  soufflage  le  long 
des  bords  d'attaque  d'une  aile  de  60°  de  fleche.  Les  jets  de  soufflage  sont  emis  a  partir  de  fentes 
dont  la  largeur  croit  le  long  des  bords  d'attaque.  Cette  technique  a  deja  ete  evoquee  par  Alexander 
(1963)  avec  des  fentes  similaires  et  par  Trebble  (1966)  qui  a  effectue  une  etude  avec  des  fentes 
orientees  dans  l'autre  direction  (la  largeur  diminue  le  long  des  bords  d'attaque).  L'emission  de  Hong 
et.  al.  (1996)  se  fait  sous  un  angle  de  12,3°  cote  intrados  (voir  Fig.  2.43).  Ces  fentes  conservent  les 
caracteristiques  coniques  de  Tecoulement  et  Tangle  d'injection  choisi  s'est  revele  etre  Tangle 
optimal.  Un  soufflage  tout  le  long  de  la  fente  et  un  soufflage  limite  a  la  derniere  moitie  de  la  fente 
ont  ete  pratiques  en  configurations  symetrique  et  dissymetrique.  Les  resultats  obtenus  ont  montre 
Tefficacite  des  deux  moyens.  Le  jet  partiel  a  toutefois  une  influence  plus  importante  sur  le  moment 
de  roulis  et  necessite  des  debits  de  soufflage  plus  petits  car  la  surface  de  jet  est  reduite.  L'influence 
du  soufflage  sur  les  forces  et  moments  et  la  position  de  l'eclatement  sont  des  fonctions  du 
coefficient  de  soufflage  et  de  Tangle  d'incidence  de  l'aile  (Hong  et.  al.  1996).  Ces  auteurs  ont 
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observe  que  le  soufflage  sur  un  seul  tourbillon  cree  des  moments  de  roulis,  mais  n'a  aucune 


influence  sur  la  position  de  l'eclatement  du  tourbillon  non  controle. 


HONG.  CEUK,  AND  ROBERTS 


Fig.  1  Schematic  of  the  model  with  dimensional  characteristics. 


SUtfACE  PRESSVW  TARTCiGS 


Fig.  2.43  :  Soufflage  par  des  fentes  le  long  des  bords  d'attaque  (Hong  et.  al.  1996). 


Kuo  et.  al.  (1997)  ont  etudie  les  tourbillons  autour  d'une  demi-aile  delta  de  75°  de  fleche  a  40° 
d'incidence  dans  un  tunnel  hydrodynamique.  L'aile  est  biseaute  de  25°  sur  I'extrados.  Une  ellipse 
represente  le  fuselage  auquel  est  rattachee  l'aile.  L'objectif  de  cette  etude  est  de  mieux  comprendre 
1'evolution  des  caracteristiques  spatiales  et  temporelles  du  cceur  du  tourbillon  sous  l'influence  du 
soufflage.  Une  buse  de  0,5mm  a  ete  implantee  dans  le  fuselage  a  la  jonction  avec  l'aile  pour 
effectuer  un  soufflage  dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon  (voir  Fig.  2.44)  Le  soufflage  est 
genere  sous  la  forme  d'un  echelon  d'une  duree  de  0,6cA_L  avec  un  coefficient  du  soufflage 
Cp  =  (Vje/UM)2/(Sj/Saj|e)  egal  a  0,088.  L'influence  du  soufflage  sur  l'eclatement  et  le  temps  de 
reponse  sont  analyses  apres  l’arret  du  soufflage  par  des  mesures  de  velocimetrie  laser  et  des  mesures 
de  pression  parietale.  Kuo  et.  al.  (1997)  ont  acquis  les  donnees  de  velocimetrie  laser  dans  des  plans 
perpendiculaires  a  I'extrados  de  l'aile  entre  X/c  =  0,3  et  0,7. 
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Sans  soufflage,  Kuo  et.  al.  (1997)  ont  observe  qu'il  existe  une  oscillation  de  la  position  d'eclatement 
de  l'ordre  de  5%  de  la  corde.  Le  soufflage  fait  reculer  la  position  d'eclatement  immediatement,  mais 
l'eclatement  remonte  vers  l'apex  des  l'arret  du  soufflage.  Le  retour  a  la  position  nominale  a  pris 
entre  6,8  et  8,8  fois  l'echelle  convective  de  temps  (c/LL).  Ces  auteurs  ont  aussi  remarque  que  les 
profils  de  vitesses  semblent  mettre  en  evidence  un  tourbillon  de  type  Burgers  avec  un  gradient  de 
vitesse  transverse  plus  fort  au  centre  du  tourbillon.  Du  fait  de  l'addition  de  quantite  de  mouvement 
dans  le  coeur  du  tourbillon  lors  du  soufflage,  l'amplitude  de  la  composante  de  la  vitesse  axiale  est 
accrue.  Cette  composante  decroit  rapi dement  quand  le  soufflage  s'arrete.  Kuo  et.  al.  (1997)  ont 
constate  que  le  coeur  du  tourbillon  sert  comme  moyen  de  transmission  de  la  quantite  de  mouvement 
qui  permet  a  l'ecoulement  de  surpasser  le  fort  gradient  de  pression  au  bord  de  fuite  et  de  faire 
reculer  l'eclatement.  Ils  ont  note  que  le  centre  du  coeur  de  tourbillon  etait  plus  sensible  aux 
perturbations  que  la  partie  exterieure. 
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Kuo  et  Lu  (1998)  ont  continue  leurs  etudes  de  controle  de  1'eclatement  tourbillonnaire  en  utilisant 


les  memes  conditions  d'essai  et  de  soufflage  que  celles  presentees  dans  leur  article  de  1997.  Cette 
fois,  ils  ont  examine  de  maniere  plus  approfondie  les  changements  du  champ  de  vitesse  de  la 
structure  tourbillonnaire  causes  par  l'application  d'un  soufflage  en  echelon.  Les  composantes  de 
vitesse  ne  changent  que  peu  avec  le  soufflage,  mais  les  amplitudes  sont  legerement  plus  elevees  que 
celles  sans  controle.  Ils  ont  constate  que  les  amplitudes  des  composantes  de  vitesse  axiale  et 
tangentielle  doivent  satisfaire  le  parametre  de  stabilite  (q  =  Wmax/(Umax-LL)  donne  par  Faler  et 
Leibovich  (1977)  et  Tangle  maximal  de  swirl  (<b  =  Arctan(W/U))  pour  garder  le  tourbillon  non- 
eclate. 

Faler  (1976)  a  constate  que  "q"  doit  etre  plus  grand  que  1,5  pour  assurer  la  stabilite  de  Tecoulement 
et  pour  eviter  tous  les  modes  non-axisymetriques.  Kuo  et  Lu  (1998)  ont  note  que  q  est  un  rapport 
entre  la  vorticite  selon  l'axe  du  tourbillon  et  la  vorticite  tangentielle.  Dans  leurs  resultats,  ils  ont 
observe  que  le  parametre  de  stabilite  tombe  en  dessous  de  1,5  au  moment  de  1'eclatement.  En 
revanche,  Tangle  de  swirl  doit  rester  au  dessous  d'un  certain  niveau  en  amont  de  1'eclatement.  Les 
valeurs  maximales  de  Tangle  de  swirl  mesurees  par  Kuo  et  Lu  (1998)  sont  proches  de  celles 
observees  par  Faler  et  Leibovich  (1977)  -  entre  43,8°  et  46°.  Malheureusement,  la  gamme  de 
valeurs  maximales  pour  Tangle  de  swirl  est  relativement  large  et  definie  differemment  par  chacun 
des  auteurs.  Pour  satisfaire  les  deux  parametres,  la  composante  de  vitesse  axiale  doit  etre 
proportionnelle  a  la  composante  de  vitesse  tangentielle.  Une  augmentation  des  deux  amplitudes 
change  le  gradient  de  pression  selon  l'axe  du  tourbillon  et  fait  reculer  la  position  de  1'eclatement 
(Kuo  et  Lu  1998). 
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Guillot,  Gutmark  et  Garrison  (1998)  ont  effectue  des  essais  autour  d'une  demi-aile  delta  de  60°  de 


fleche  a  15°  d'incidence  dans  une  soufflerie  basse  vitesse  (LL  =  12.5m/s).  La  maquette  a  bord 
d'attaque  aigu  est  fixee  a  un  fuselage  de  type  ogive-cylindre  selon  la  corde.  Les  auteurs  ont  observe, 
par  tomoscopie  laser,  une  oscillation  de  la  position  d'eclatement  de  1'ordre  de  5%  de  la  corde.  Ils  ont 
installe  cinq  buses  de  soufflage,  de  diametre  1,6mm,  sur  l'extrados  de  l'aile  suivant  le  trajet  du  coeur 
de  tourbillon  (voir  Fig.  2.45).  Le  but  de  ces  essais  est  d'optimiser  la  position  du  jet  sur  l'aile,  Tangle 
de  soufflage  par  rapport  a  l'axe  du  tourbillon  et  le  coefficient  de  soufflage  pour  les  conditions 
d'essai  donnees.  Le  jet  d'air  comprime  est  toujours  injecte  a  un  angle  de  45°  par  rapport  a  l'extrados. 
Les  resultats  de  la  tomoscopie  laser  montrent  que  la  buse  la  plus  proche  de  l'apex  (a  30%  de  corde) 
a  ete  la  plus  efficace,  ce  qui  confirment  les  resultats  de  Visser  et.  al.  (1988). 


Fig.  2.45  :  Cinq  buses  de  soufflage  sur  l'extrados  suivant  le  coeur  du  tourbillon  (Guillot,  Gutmark  et 
Garrison  1998). 

Guillot,  Gutmark  et  Garrison  (1998)  ont  trouve  que  le  soufflage  selon  un  angle  compris  entre  celui 
de  la  vitesse  amont  et  celui  de  l'axe  du  tourbillon  est  le  plus  efficace.  Dans  le  cas  de  leur  etude,  la 
direction  de  la  vitesse  amont  est  definie  a  180°  par  rapport  a  la  corde  (axe  dirige  vers  l'apex)  et  l'axe 
du  tourbillon  est  a  158°.  Ds  ont  observe  que  la  direction  optimale  de  soufflage  est  de  170°,  ce  qui 
correspond  a  un  soufflage  a  l'interieur  du  tourbillon.  Ils  ont  constate  que  "la  composante  de  la 


124 


vitesse  tangentielle  du  tourbillon  pres  de  l'extrados  devie  le  jet  d'air  comprime  vers  le  bord 


d'attaque.  Done,  un  jet  injecte  a  l'interieur  du  tourbillon  est  transporte  par  la  composante 
transversale  vers  le  coeur  du  tourbillon  ou  il  a  l'effet  le  plus  efficace"  (Guillot,  Gutmark  et  Garrison 
1998).  Finalement,  ils  ont  choisi  un  coefficient  de  soufflage  de  0,007  qui  a  deplace  la  position 
d'eclatement  de  0,35  corde,  le  jet  ayant  fait  croitre  la  composante  de  la  vitesse  axiale. 

Mitchell  et.  al.  (1998)  ont  effectue  des  essais  de  controle  avec  un  soufflage  continu  dans  la  direction 
de  l’axe  du  tourbillon  a  partir  d'une  buse  placee  pres  de  l'apex  d'une  aile  delta  de  70°  de  fleche.  Cette 
publication  decrit  des  oscillations  de  la  position  de  l'eclatement  et  decrit  precisement  le  cas  nominal 
avec  lequel  toutes  les  configurations  de  soufflage  vont  etre  comparees.  D'autres  publications  par 
Mitchell  et.  al.  (1999,  2000),  Molton,  Barberis  et  Mitchell  (1999)  et  Loiret  et  Afchain  (1998) 
decrivent  les  travaux  effectues  par  les  auteurs  pour  analyser  l'ecoulement  tourbillonnaire  et 
l'influence  du  soufflage  dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon  pour  des  configurations  differentes. 
Ces  dernieres  experiences  seront  plus  largement  detaillees  dans  les  chapitres  suivants  car  elles  font 
partie  des  etudes  effectuees  dans  le  cadre  de  cette  these. 


2.4.4.4.  Aspiration  et  soufflage  combines 

Gad-El -Hak  et  Blackwelder  (1987)  ont  execute  des  essais  en  regardant  l'influence  d'une  aspiration 
et  d'un  soufflage  pulses  selon  le  bord  d'attaque  d'une  aile  delta  de  60°  de  fleche.  L'aspiration  et  le 
soufflage  ont  ete  effectues  a  des  frequences  constantes  pour  des  vitesses  d'injection  comprises  entre 
zero  et  deux  fois  la  vitesse  amont.  L’ecoulement  etait  largement  modifie  quand  la  frequence 
d'injection  etait  un  sous-harmonique  de  la  frequence  de  deversement  des  structures  discretes  qui 
s’enroulent  en  tourbillon  (Gad-El-Hak  et  Blackwelder  1987).  Les  perturbations  creees  par  le 
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soufflage  ou  Inspiration  sont  utilisees  pour  manipuler  ces  structures  discretes,  mais  les  auteurs  n'ont 


pas  applique  ces  resultats  au  controle  de  l'eclatement  tourbillonnaire. 


Magness  et.  al.  (1989)  ont  effectue  des  essais  au  tunnel  hydrodynamique  avec  une  aile  delta  de  70° 
de  fleche  en  mouvement  de  tangage.  Ils  ont  regarde  le  dephasage  entre  la  position  de  l'eclatement  et 
Tangle  d'incidence  de  l'aile,  en  Tabsence  de  controle  (voir  Fig.  2.46).  Ensuite,  ils  ont  analyse  la 
reponse  de  l'eclatement  a  des  effets  de  soufflage  et  d'aspiration  sur  une  aile  stationnaire  (incidence 
fixee).  Le  soufflage  et  inspiration  ont  ete  mis  en  route  avec  un  signal  de  type  rampe  lie  a  des 
reperes  de  temps  associes  au  phenomene.  Le  delai  entre  le  debut  du  contr61e  et  la  reponse  de 
l'eclatement  a  ete  evalue  a  c/U„  ~  2s  (Magness  et.  al.  1989).  Ces  auteurs  ont  constate  que  le  temps 
ci-dessus  est  plus  long  si  le  coefficient  de  quantite  de  mouvement  de  soufflage  ou  d'aspiration  est 
reduit. 


a) 


b) 


downs’,  ream  of  onset  cf  vortex 
breakdown. 


Figure  16:  Schematic  illustrating  down* 
stream  movement  of  vortex  breakdown 
due  to  blowing  along  leading-edge  of  wing 
applied  at  its  apex. 


Fig.  2.46  :  (a)  Aspiration  en  aval  de  la  position  d'eclatement.  (b)  Soufflage  par  jet  pres  de  l'apex 
(Magness  et.  al.  1989). 


Gu  et.  al.  (1993)  ont  execute  des  experiences  dans  un  tunnel  hydrodynamique  autour  d'une  demi- 
aile  delta  de  75°  de  fleche  avec  un  bord  d'attaque  arrondi.  Le  systeme  de  soufflage  et  d'aspiration, 
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installe  le  long  du  bord  d'attaque,  etait  constitue  d'une  fente  permettant  une  manipulation 
pneumatique  tangentielle,  comme  Wood  et  Roberts  (1988).  Ils  ont  etudie  les  effets  d'un  soufflage 
constant,  d'une  aspiration  constante  et  d'une  combinaison  alternative  de  soufflage  et  d'aspiration.  Ils 
ont  aussi  fait  varier  les  frequences  de  la  combinaison  alternative  soufflage-aspiration.  Toutes  les 
methodes  ont  reussi  a  deplacer  la  position  de  l'eclatement  vers  le  bord  de  fuite  de  l'aile. 

La  methode  le  plus  efficace  etait  la  combinaison  alternative  de  soufflage  et  d'aspiration  a  =  0,036 
et  pour  une  periode  de  l'echelle  de  temps  convective  c/LL  =  1  seconde.  Le  controle  a  ete  mis  en 
route  et  la  reponse  temporelle  de  l'eclatement  observee.  Puis  le  controle  a  ete  coupe  et  le  retour  de 
l’eclatement  a  la  position  nominale  observe.  La  plus  grande  partie  du  deplacement  du  phenomene 
s'est  passee  sur  une  duree  sensiblement  egale  a  deux  echelles  de  temps  convectif  apres  l'application 
du  controle  (Gu  et.  al.  1993).  Ils  ont  note  que  l'eclatement  a  demande  trois  echelles  de  temps 
convectif  pour  revenir  a  sa  position  nominale  apres  coupure  du  controle.  Gu  et.  al.  ont  analyse  les 
images  instantanees  du  champ  de  vitesse  et  des  distributions  de  vorticite  et  ont  observe  que  le 
soufflage  et  l’aspiration  modifient  les  proprietes  de  ces  champs. 

Guy  et.  al.  (1999)  ont  etudie  une  demi-aile  d’angle  de  fleche  70°  avec  soufflage  et  aspiration  pulses 
le  long  du  bord  d'attaque  par  une  fente  de  3mm  de  large.  Guy  a  observe  que  les  methodes 
pneumatiques  de  controle  ont  introduit  des  instability  qui  transportent  l'energie  de  l'ecoulement 
vers  la  surface  de  l’aile  et  diminuent  l'etendue  du  decollement.  En  faisant  ces  essais,  Guy  et.  al.  ont 
analyse  les  effets  de  la  variation  des  frequences  et  des  coefficients  de  soufflage  et  d'aspiration  sur  la 
position  de  l'eclatement.  Ils  ont  trouve  que  la  frequence  optimale  correspond  a  une  echelle  de  temps 
convectif  pour  CM  =  0,0045.  Ces  deux  valeurs  sont  similaires  aux  resultats  de  Gu  et.  al.  (1993).  La 
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position  de  l'eclatement  a  ete  reculee  de  0,18  corde  pour  ces  conditions  de  controle.  Les  resultats 
montrent  que  le  soufflage  et  l'aspiration  periodiques  n'ont  pas  d'effet  sur  l'ecoulement  en  amont  de 
l'eclatement.  Apres  l'apparition  de  l'eclatement,  une  methode  de  controle  periodique  a  un  effet 
favorable  (Guy,  Morrow  et  McLaughlin  1999). 

Guy  et.  al.  (2000)  ont  poursuivi  leurs  etudes  en  utilisant  une  demi-aile  de  70°  de  fleche  avec 
controle  par  soufflage  et  aspiration  pulses  le  long  du  bord  d'attaque.  Au  cours  de  ces  essais,  ils  ont 
analyse  l'effet  du  controle  periodique  sur  les  pressions  parietales  a  l'extrados  de  l'aile.  Des  mesures 
de  pression  sur  la  surface  ont  ete  integrees  pour  calculer  le  coefficient  de  force  normale  de  l'aile. 
L’influence  du  controle  a  ete  examinee  pour  plusieurs  valeurs  de  la  frequence  de  soufflage  et  du 
coefficient  de  soufflage.  Un  controle  optimal  a  ete  obtenu  pour  une  frequence  St  =  fc/LL  =  1,38  et 
un  coefficient  de  soufflage  egal  a  0,004.  Compare  au  cas  nominal  sans  soufflage,  ils  ont  observe  un 
accroissement  du  coefficient  de  force  normale  pour  des  incidences  de  38°  a  40°.  L’angle  de 
decrochage  a  ete  retarde  de  10°  (Guy,  Morrow,  McLaughlin  et  Wygnanski  2000). 

Guy  et.  al.  (2000)  ont  aussi  etudie  la  composante  de  vitesse  axiale  mesuree  par  velocimetrie  laser 
sur  une  aile  delta  de  70°  de  fleche  dans  un  tunnel  hydrodynamique  avec  soufflage  et  aspiration 
pulses  le  long  du  bord  d'attaque.  Ils  ont  note  que  la  position  de  l'eclatement  s'est  decalee  vers  l'aval 
de  0,25  corde  a  30°  d'incidence  et  de  0,50  corde  a  45°  d'incidence.  La  vitesse  axiale  dans  le  cceur  du 
tourbillon  est  plus  elevee  dans  le  cas  avec  controle  que  dans  le  cas  nominal  (Guy,  Morrow, 
McLaughlin,  Wygnanski  2000). 
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2.4.5.  Controle  en  boucle  fermee 


La  plupart  des  recherches  citees  ci-dessus  concement  les  methodes  de  controle  passif  ou  actif  de 
l'ecoulement,  sans  "feedback".  Le  controle  passif  englobe  les  techniques  ou  il  y  a  un,  ou  plusieurs, 
dispositif(s)  fixe(s)  sur  l'aile  ou  sur  la  maquette  qui  ne  demandent  aucune  energie  pour  leur 
fonctionnement  pendant  tout  le  regime  de  vol.  Quelques  exemples  de  controle  passif  sont  les 
canards,  les  extensions  du  bord  d'attaque,  les  virures,  les  volets,  les  barrieres  et  les  cavites. 

Certaines  de  ces  methodes  mecaniques  de  controle  peuvent  etre  manipulees  ou  deplacees  d'une 
maniere  periodique  donnant  naissance  aux  methodes  de  controle  actif  ou  il  y  a  une  application  de 
forces  ou  une  emission  d'energie  qui  ont  pour  resultat  un  changement  de  l'ecoulement  ou  des  forces 
autour  d'un  avion.  D’autres  techniques  de  controle  actif  incluent  les  dispositifs  pneumatiques  divers 
comme  le  soufflage  ou  l'aspiration  de  maniere  constante  ou  periodique.  Toutes  ces  methodes 
fonctionnent  avec  un  systeme  de  controle  ouvert,  sans  feedback,  et  l'application  de  forces  ou 
remission  d'energie  qui  leur  est  associees  ne  changent  pas  en  fonction  de  l'ecoulement  ou  du  regime 
de  vol. 

Le  controle  en  boucle  fermee  (feedback)  est  constitue  d'un  systeme  generant  un  ecoulement  ou  des 
forces,  d'un  instrument  qui,  a  la  suite  de  l'observation,  genere  un  signal  (feedback)  qui  est  transmis  a 
un  "controleur"  lequel  produit,  a  son  tour,  un  effet  sur  l'ecoulement  ou  les  forces  par  un  dispositif 
mecanique,  pneumatique  ou  autre  (systeme  asservi). 

Les  parametres  les  plus  importants  pour  la  fermeture  de  la  boucle  de  controle  sont  l'identification  et 
l'observation  des  phenomenes  qui  generent  le  signal  transmis  au  "controleur".  Ces  mesures  sont 
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pour  la  plupart  ignorees  a  cause  de  la  focalisation  des  recherches  sur  les  methodes  de  controle  passif 
ou  actif  sans  "feedback".  Greenwell  et  Wood  (1992)  ont  analyse  un  ecoulement  tourbillonnaire 
autour  d'une  aile  delta  avec  un  eclatement  sur  l'extrados  par  mesure  de  pressions  parietales 
stationnaires.  Ils  ont  ete  capables  d'identifier  la  position  de  l'eclatement  sur  l'aile  en  utilisant  les 
ecarts  types  des  mesures  de  pression  suivis  de  developpements  mathematiques.  Les  resultats 
montrent  le  deplacement  de  la  position  d'eclatement  de  l'aval  vers  l'amont  avec  l'accroissement  de 
Tangle  d'incidence. 

Plus  recemment,  Mitchell  et.  al.  (1999)  et  Molton  et.  al.  (1999)  ont  confirme  la  capacite  d'identifier 
le  deplacement  de  la  position  d'eclatement  sur  l'extrados  d'une  aile  delta  en  fonction  de  l’incidence 
avec  des  capteurs  de  pression  stationnaire.  Malgre  ces  resultats,  l'identification  de  la  position 
d'eclatement  reste  imprecise  et,  en  temps  reel,  les  mesures  ne  peuvent  pas  etre  utilisees  comme 
signal  de  feedback  de  la  position  d'eclatement. 

Gursul  (1995)  a  effectue  des  essais  avec  un  capteur  piezoelectrique  tres  sensible  place  sur  l'extrados 
d'une  aile  delta,  pres  du  bord  de  fuite.  II  a  observe  des  fluctuations  de  pression  dont  l'ecart  type  a 
change  en  fonction  de  la  position  d'eclatement.  Ayant  constate  qu'il  y  a  un  rapport  direct  entre  la 
pression  mesuree  sur  l'extrados  et  la  position  de  l'eclatement,  Gursul  a  construit  un  systeme  de 
controle  automatise  utilisant  les  variations  de  l’ecart  type  comme  signal  de  feedback  pour  controler 
la  position  de  l'eclatement.  Utilisant  ce  signal  comme  indice,  le  controleur  a  provoque  un 
changement  de  Tangle  de  fleche  de  l'aile  de  fagon  a  garder  constante  la  position  de  l'eclatement 
pendant  une  variation  d'incidence  (Gursul  1995). 
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Jupp  et.  al.  (1998  et  1999)  ont  fait  des  essais  sur  une  aile  delta  en  mesurant  la  pression 
instationnaire  avec  200  capteurs  de  pression  de  type  Kulite  places  sur  l'extrados.  L'objectif  de  leurs 
essais  a  ete  d'identifier  la  position  instantanee  de  l'eclatement.  Ils  ont  observe  que  l'ecart  type  de 
l'amplitude  des  mesures  de  pression  instationnaire  est  indicatif  de  la  position  de  l'eclatement.  Ils 
constatent  que  ces  mesures  indiquent  precisement  la  position  de  l'eclatement  et  que  ces  resultats 
peuvent  etre  utilises  pour  fermer  la  boucle  dans  un  systeme  de  controle  automatise.  Toutefois,  Jupp 
et.  al.  (1998  et  1999)  ont  utilise  un  grand  nombre  de  capteurs  qui  coutent  chers  et  sont  difficiles  a 
installer  sur  un  avion.  En  outre,  le  systeme  de  traitement  de  signaux  est  complexe,  ce  qui  conduit  a 
une  vitesse  de  reaction  insuffisante  pour  le  controle  actif. 


131 


3. 


MO  YENS  ET  METHODES  D'ESSAIS 


Ce  chapitre  presente  les  souffleries,  maquettes,  et  moyens  d'investigation  utilises,  ainsi  que  les 
incertitudes  de  mesure  concemant  chacune  des  methodes  employees.  Les  essais  realises  au  cours  de 
cette  these  ont  ete  executes  dans  deux  souffleries  et  un  tunnel  hydrodynamique  de  l'Onera.  La 
premiere  installation  est  la  soufflerie  S2Ch,  situee  a  Chalais-Meudon  ;  la  seconde  installation  est  la 
soufflerie  F2,  implantee  sur  le  centre  du  Fauga-Mauzac.  Les  dimensions  importantes  des  veines 
d'essais  de  ces  deux  souffleries  rendent  possible  l'utilisation  de  dispositifs  experimentaux  de  bonne 
taille  et  permettent  d'effectuer  des  sondages  tres  detailles  des  phenomenes  aerodynamiques. 

Le  tunnel  hydrodynamique  permet  d'etudier  les  phenomenes  au  moyen  de  methodes  de 
visualisations  de  l'ecoulement  par  traceurs  colores  ou  bulles  de  gaz.  Utilisant  des  maquettes  de 
conception  simple,  cette  technique  permet  d'effectuer  une  etude  prealable  des  phenomenes  pour  un 
tres  faible  cout.  Le  tunnel  hydrodynamique  et  les  moyens  d'essais  correspondant  seront  decrits  dans 
le  chapitre  4,  lors  de  la  presentation  des  resultats  concernant  ces  experiences. 

3.1.  Les  souffleries 

3.1.1.  La  soufflerie  S2Ch 

La  soufflerie  subsonique  S2Ch  est  implantee  sur  le  centre  de  Chalais-Meudon  de  l’ONERA.  Cette 
installation,  du  type  Eiffel,  initialement  installee  a  Issy-les-Moulineaux  des  1922  a  ete  transferee 
dans  un  hangar  du  pare  de  Chalais-Meudon  en  1964.  Elle  dispose  d'une  veine  quasi-circulaire  de 
3m  de  diametre,  la  partie  basse  etant  composee  d'un  plancher  horizontal  de  1,65m  de  large.  Un 
schema  d  ensemble  de  la  soufflerie  (voir  Fig.  3.1)  permet  de  distinguer  le  circuit  aerodynamique  qui 
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comporte  :  la  chambre  de  tranquillisation  de  10m  de  diametre,  le  convergent,  la  veine  d'essai  de 
longueur  5m,  le  diffuseur  et  le  ventilateur.  En  amont  de  la  veine,  se  trouve  une  chambre  de 
tranquillisation  equipee  d'un  nid  d'abeille  sous  expanse  servant  a  reduire  la  turbulence.  Le 
convergent  possede  un  rapport  de  contraction  de  11,  ce  qui  offre  un  ecoulement  de  bonne  qualite. 
Le  ventilateur  est  du  type  axial  a  6  pales  fixes  et  a  vitesse  variable  par  moteur  a  courant  continu 
d'une  puissance  electrique  1500kW.  La  vitesse  maximale  de  l'ecoulement  est  voisine  de  120m/s 
dans  les  conditions  generatrices  atmospheriques  en  fonctionnement  continu.  La  vitesse  est  stabilisee 
a  ±0,2%  jusqu'a  la  vitesse  maximale  avec  un  taux  de  turbulence  de  0,2%. 


Les  dimensions  de  S2Ch  permettent  la  mise  en  place  de  maquettes  de  grande  taille,  ce  qui  offre  la 
possibility  de  bien  observer  les  phenomenes,  etape  essentielle  a  la  comprehension  de  la  physique 
des  ecoulements.  La  soufflerie  S2Ch  est  equipee  des  moyens  de  mesure  et  de  visualisation  divers: 
mesure  des  efforts  par  balances  et  extensometres  electriques;  mesure  de  la  pression  par  capteurs 
electriques  et  distributeurs  de  pression  (Scanivalve™),  photographic  et  cinematographic  de 
visualisations  par  fils  de  laine,  produit  sublimant  pour  detecter  la  transition,  enduits  visqueux  pour 
definir  les  lignes  de  frottement  a  la  surface  de  la  maquette  et  tomoscopie  laser.  La  soufflerie  est 
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equipee  d'un  systeme  de  distribution  d'air  comprime  dont  les  performances  maximales  sont  de  2kg/s 
sous  40  bars  a  une  temperature  de  300  K. 

3. 1.1.1.  Montage  dans  la  veine  de  S2Ch 

Le  montage  utilise  pour  les  essais  dans  la  soufflerie  S2Ch  est  represente  sur  les  figures  3.2  et  3.3. 
La  maquette  est  tenue  a  derapage  nul  au  moyen  d'un  support  cylindrique  fixe  sur  un  dard  coude 
venant  du  haut  de  la  veine,  l'extrados  de  l’aile  etant  vers  le  bas.  L'ensemble  est  fixe  sur  un  dispositif 
normalement  utilise  pour  des  essais  de  rotor  d'helicoptere  (Banc  d'Essai  de  Rotor  d'Helicoptere  ou 
BERH),  ce  qui  explique  la  position  inhabituelle  de  l'aile.  Le  reglage  en  incidence  de  l’aile  est  realise 
par  un  systeme  hydraulique  qui  modifie  la  position  du  dard.  La  position  de  fixation  du  dard  est 
determinee  de  telle  maniere  que  la  maquette  soit  au  centre  de  la  veine  pour  les  valeurs  de  l'incidence 
comprises  entre  27°  et  30°.  Pour  les  autres  incidences,  la  maquette  se  situe  plus  pres  du  plafond  ou 
plus  pres  du  plancher  de  la  veine. 


Fig.  3.2  :  Schema  du  montage  de  l'aile  delta  dans  la  veine  de  la  soufflerie  S2Ch. 


134 


Fig.  3.3  :  Photographies  du  montage  de  l'aile  delta  dans  la  veine  de  la  soufflerie  S2Ch. 

3.1.2.  La  soufflerie  F2 

La  soufflerie  subsonique  de  recherche  F2  se  situe  sur  le  Centre  du  Fauga-Mauzac  de  l'Onera  qui  se 
trouve  a  une  vingtaine  de  kilometres  au  sud  de  Toulouse.  La  construction  de  cette  soufflerie  a 
debute  en  1982.  La  premiere  rotation,  qui  a  eu  lieu  le  12  juillet  1983,  a  ete  suivie  des  premiers 
essais  d'accordage  du  27  au  29  juillet  1983  qui  ont  confirme  que  les  performances  prevues  etaient 
atteintes.  La  soufflerie  F2  est  constituee  d'un  circuit  a  retour,  non  pressurise,  fonctionnant  dans  les 
conditions  de  temperature  et  de  pression  atmospheriques.  Un  schema  d'ensemble  de  la  soufflerie 
(voir  Fig.  3.4)  permet  de  distinguer  le  circuit  aerodynamique  qui  comporte  :  la  chambre  de 
tranquillisation  de  section  5,5mx5,5m,  le  convergent,  la  veine  d'essai  de  section  l,4mxl,8m  et  de 
longueur  5m,  le  premier  diffuseur  dont  la  section  passe  de  l,4mxl,9m  a  2,2mx2,6m,  le  coude  1  de 
section  2,2mx2,6m,  le  coude  2  de  section  2,6mx2,6m,  le  ventilateur  de  diametre  3,15m,  le  coude  3, 


le  refrigerant  place  dans  une  section  de  4mx4m  et  le  coude  4. 


Fig.  3.4  :  Schema  de  la  soufflerie  F2. 

En  amont  de  la  veine  d'essais,  la  chambre  de  tranquillisation  est  equipee  d'un  nid  d'abeille  sous 
expanse,  precede  d'un  grillage  metallique  et  suivi  de  trois  grillages  de  mailles  differentes.  Les  parois 
de  la  chambre  de  tranquillisation  sont  en  contreplaque  recouvert  d'un  materiau  acoustique 
absorbant.  Le  premier  grillage  evite  la  degradation  de  l'ecoulement  dans  l'expansion  rapide.  Le  nid 
d'abeille  sert  a  reduire  la  turbulence  transversale  en  combinaison  avec  les  grillages  situes  en  aval. 
Le  convergent  possede  un  rapport  de  contraction  de  12  qui  offre  un  ecoulement  de  ties  bonne 
qualite. 

La  veine  d'essais  de  la  soufflerie  F2,  de  5  m  de  longueur,  a  une  section  rectangulaire  de  1,4m  de 
large  sur  une  hauteur  de  1,8m.  Ces  dimensions  permettent  la  mise  en  place  de  maquettes  de  taille 
appreciable.  La  soufflerie  F2  dispose  de  zones  d'observation  etendues  grace  a  des  parois 
transparentes  et  a  une  disposition  adaptee  de  la  salle  de  commande.  Ses  parois  en  verre  et  en  bois 
sont  interchangeables,  ce  qui  permet  l'observation  des  parties  differentes  de  la  veine  d'essai.  Cette 
souplesse  d'emploi  permet  une  excellente  vision  de  la  maquette  en  essai  et  est  congue  pour  la  mise 
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en  oeuvre  de  la  velocimetrie  laser  sur  un  grand  volume  d'exploration.  La  vitesse  maximale  en  veine 


est  de  lOOm/s  avec  une  precision  de  la  vitesse  amont  relative  (AIL/LL)  egal  a  1%  ;  l'intensite 
moyenne  de  la  turbulence  est  egale  a  0,1%  (Afchain  et.  al.  1983). 

Le  premier  diffuseur  est  relie  a  la  veine  par  des  manchettes  en  neoprene  et  sert  de  support  a  la 
passerelle  surplombant  le  circuit.  Dans  sa  premiere  partie,  faisant  passer  la  section  de  l,4mxl,9m  a 
l,8mx,2m,  est  menagee  la  porte  d'acces  a  la  veine.  Les  coudes  sont  equipes  d'aubes  directrices  a 
profils  identiques  permettant  de  faire  tourner  l'ecoulement  dans  le  circuit. 

Le  ventilateur  est  du  type  axial  a  pales  fixes  et  a  vitesse  variable  par  moteur  a  courant  continu  d'une 
puissance  electrique  de  683kW.  II  est  equipe  de  12  pales  en  alliage  leger  coule.  Le  diametre 
exterieur  de  l'ensemble  est  de  3,15m.  II  produit  un  debit  volumique  nominal  de  252m3/s  et  une 
elevation  de  pression  maximale  nominale  de  2250Pa.  La  zone  ventilateur,  de  longueur  9,5m, 
possede  une  fondation  particuliere,  independante  de  celle  du  circuit  et  du  batiment,  pour  eviter  la 
transmission  a  la  veine  d'essais  des  vibrations  engendrees  par  le  ventilateur  et  son  moteur.  Un 
systeme  de  refrigeration  a  eau  en  circuit  ferme  est  installe  en  aval  du  ventilateur,  entre  les  coudes  3 
et  4,  pour  extraire  la  chaleur  provenant  du  moteur.  Le  refrigerant  maintient  une  temperature  de  fair 
aval  inferieure  a  40°C  pour  une  temperature  ambiante  de  30°C  et  750kW  sont  dissipes.  Les 
caracteristiques  complementaires  concernant  la  soufflerie  F2  sont  decrites  dans  un  rapport  de 
Afchain  et.  al.  (1983)  sur  la  mise  en  route  de  la  soufflerie. 
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3. 1.2. 1.  Montage  dans  la  veine  de  F2 


Le  montage  utilise  pendant  les  essais  dans  la  soufflerie  F2  est  represente  sur  les  figures  3.5  et  3.6. 
La  maquette  est  maintenue  en  veine  sur  un  montage  de  type  dard  fixe  a  l'intrados  de  l'aile.  Le  reste 
du  montage  se  compose  d'un  m§t  support  coude,  de  la  ligne  de  dard  horizontale  et  du  mat  vertical 
traversant  le  circuit  en  debut  de  diffuseur.  Line  articulation  entre  le  mat  support  coude  et  la  ligne  de 
dard  permet  la  mise  en  incidence  de  la  maquette  dans  une  plage  de  50°.  Le  calage  est  motorise  par 
un  verin  electrique  et  le  reperage  assure  par  un  potentiometre  rotatif  situe  dans  l'articulation.  La 
mesure  de  Tangle  d’incidence  est  effectuee  au  moyen  du  potentiometre  et  d'un  etalonnage  prealable 
reference  a  Tindication  d'un  inclinometre  pose  sur  Textrados  de  l'aile.  La  precision  de  mesure  de 
Tangle  d'incidence  est  de  ±  0,05°  et  de  Tangle  de  derapage  de  ±  0,1°  (Afchain  et.  al.  1983). 

La  position  de  la  ligne  de  dard  est  reglable  en  hauteur  le  long  du  mat  vertical,  ce  qui  permet  de 
placer  la  maquette  au  centre  de  la  veine,  quelle  que  soit  la  valeur  de  Tincidence.  On  minimise  ainsi 
les  effets  perturbateurs  susceptibles  de  se  faire  sentir  quand  une  partie  de  la  maquette  (ou  bien  ses 
tourbillons)  se  situe(nt)  trop  pres  d'une  des  parois  de  la  soufflerie.  Pendant  ces  essais,  la  ligne  de 
dard  a  ete  maintenue  a  600mm  sous  l'axe  de  la  veine.  L'axe  longitudinal  de  Tensemble  maquette, 
mat  support  coude  et  ligne  de  dard  est  situe  dans  le  plan  de  symetrie  de  la  veine.  L'axe  du  mat 
vertical  est  decale  de  1 10mm  vers  la  gauche  (sens  pilote).  Ce  montage  a  ete  rendu  symetrique  par 
adjonction  d'un  mat  vertical  image  en  bois,  dispose  de  l'autre  cote  de  la  ligne  de  dard. 
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Fig.  3.6  :  Photographies  du  montage  de  l'aile  delta  dans  la  veine  de  la  soufflerie  F2. 

3.2.  Les  maquettes 

Les  essais  en  soufflerie  ont  ete  executes  sur  deux  maquettes  d'ailes  delta,  dont  les  caracteristiques 
geometriques  sont  identiques.  Elies  sont  chacune  constitutes  d'une  plaque  plane  en  dural  de  20mm 
d'epaisseur  avec  bords  d'attaque  biseautes  a  15°  cote  intrados.  L' angle  de  fleche  est  de  70°,  la  corde 
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de  950mm,  d'ou  une  envergure  de  692mm  au  bord  de  fuite.  La  geometrie  et  les  caracteristiques 


principales  de  la  maquette  sont  precisees  sur  la  figure  3.7.  La  fixation  de  chaque  aile  est  realisee  par 
des  vis  traversant  l'epaisseur  de  la  maquette.  Les  pergages  sont  inscrits  dans  un  lamage  de  150mm 
de  diametre  qui  realise  le  plan  de  pose  cote  intrados,  a  250mm  en  amont  du  bord  de  fuite. 


Fig.  3.7  :  Schema  de  la  maquette. 


La  premiere  maquette  est  une  aile,  originellement  non-equipee,  qui  a  permis  d'effectuer  les 
visualisations  parietales,  les  tomoscopies  laser,  ainsi  que  des  mesures  par  velocimetrie  laser 
tridimensionnelle  (LDV  3D).  L'aile  est  recouverte  d'une  peinture  epoxy  noire  mate  pour  eviter  les 
reflexions  des  impacts  des  faisceaux  laser  lors  des  mesures  par  LDV  3D.  Des  reperes  blancs, 
assimilables  a  une  mire,  sont  traces  sur  l'extrados  de  l'aile  pour  faciliter  Interpretation  des 
visualisations  de  l'ecoulement. 
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Par  ailleurs,  une  mire  a  ete  realisee  pour  etablir  un  repere  dans  l'espace  a  l'extrados  de  l'aile  dans  un 


plan  qui  traverse  l'axe  du  tourbillon  (voir  Fig.  3.8).  Ce  repere  a  ete  construit  apres  les  premiers 
essais  de  tomoscopie  laser  ayant  permis  de  localiser  l'altitude  de  l'axe  du  tourbillon.  Le  plan  est 
regie  lors  de  l'essai  avec  vent  pour  couper  l'axe  du  tourbillon  entre  l'apex  et  le  bord  de  fuite  de  la 
maquette.  A  la  fin  de  l'essai,  la  maquette  est  recalee  en  incidence  pour  tenir  compte  de  l'absence  de 
la  charge  aerodynamique  ;  puis  la  mire  est  posee  sur  la  maquette  et  calee  en  altitude  a  l'aide  d'une 
vis  verin  pour  que  le  plan  laser  soit  tangent  au  plan  superieur  de  la  mire.  Les  altitudes  de  chaque 
extremite  de  la  plaque  sont  alors  relevees.  Une  sequence  video  d'une  minute  est  enregistree  pour 
permettre  une  mesure  de  la  position  de  l'eclatement  par  superposition  d'image.  Cette  mire  permet 
d'eviter  la  difference  d'angle  entre  le  repere  sur  l'extrados  et  le  plan  tangent  aux  cceurs  des 
tourbillons. 


Fig.  3.8  :  Photographies  de  la  mire. 


Les  deux  dispositifs  de  soufflage  equipant  la  maquette  permettent  d'emettre  un  jet  d'air  comprime 
en  deux  positions  de  l'extrados  proches  de  l'apex,  decalees  symetriquement  en  envergure  a  gauche 
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et  a  droite.  Compte  term  des  contraintes  mecaniques,  et  en  particulier  de  l'epaisseur  de  l'aile  a  ce 
niveau,  les  dispositifs  sont  situes  a  14%  de  la  corde  et  a  30mm  du  bord  d'attaque.  Cette  position  a 
ete  choisie  d'apres  des  resultats  de  Iwanski  et.  al.  (1989)  qui  indiquent  que  la  position  de  soufflage 
dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon  la  plus  efficace  est  situee  pres  de  l'apex  et  du  bord  d'attaque. 
Les  dispositifs  sont  orientes  a  5°  vers  l'interieur  par  rapport  aux  axes  des  tourbillons.  L'axe  des 
tourbillons  par  rapport  a  la  corde  fait  un  angle  d'environ  15°.  Le  dispositif  de  soufflage  fait  done  un 
angle  de  10°  par  rapport  a  la  corde.  D'apres  les  etudes  de  Guillot,  Gutmark  et  Garrison  (1998),  cet 
angle  semble  optimal.  Ces  auteurs  ont  constate  que  "la  composante  de  la  vitesse  tangentielle  du 
tourbillon  pres  de  l'extrados  devie  le  jet  d'air  comprime  vers  le  bord  d'attaque.  Done,  un  jet  injecte  a 
l'interieur  du  tourbillon  est  transports  par  la  composante  transversale  vers  le  coeur  du  tourbillon  ou  il 
est  le  plus  efficace".  La  figure  3.9  montre  les  positions  des  dispositifs  de  soufflage  sur  l'extrados.  La 
figure  3. 10  montre  l'axe  du  soufflage  cote  gauche  ainsi  que  l’axe  du  tourbillon  gauche. 

Chaque  dispositif  est  constitue  d'une  buse  amovible  conique  de  diametre  2,07mm  a  la  sortie.  En 
aval  de  chaque  buse,  se  trouve  un  canal  de  sortie,  de  26  mm  de  long,  taille  dans  l'epaisseur  de  l'aile 
avec  une  inclinaison  de  15,6°  et  une  section  en  forme  de  "U".  En  amont  de  chaque  buse,  un  tube  en 
cuivre  de  5mm  de  diametre  interieur  et  noye  dans  l'epaisseur  de  l'aile  debouche  a  l'intrados  au 
centre  des  points  de  fixation.  Ce  tube  est  connecte  a  un  tuyau  de  10mm  de  diametre  interieur  et  de 
4m  de  long.  En  amont  de  ce  tuyau,  est  place  un  debitmetre  a  col  sonique  equipe,  en  amont  du  col, 
d'une  prise  de  pression  (connectee  a  un  capteur  Druck  de  100  psi)  et  d'un  thermocouple  Chromel- 
Alumel  et,  a  l'aval,  d'une  autre  prise  de  pression  (connectee  a  un  capteur  Druck  de  3,5bar).  Le  debit 
injecte  est  calcule  a  partir  des  pression  et  temperature  mesurees  en  amont  du  col  par  la  relation 
classique  donnant  le  debit  traversant  un  col  amorce.  Un  detendeur  installe  dans  la  salle  de  mesure 


142 


permet  le  reglage  du  debit.  Un  tuyau  souple  de  10mm  de  diametre  interieur  relie  le  detendeur  au 


debitmetre  a  col  sonique  (voir  Fig.  3.11). 


Fig.  3.9  :  Aile  delta  configuree  avec  deux  buse  pour  soufflage  pres  de  l’apex. 


Fig.  3.10  :  Axe  de  soufflage  et  axe  du  tourbillon  principal. 
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Fig.  3.1 1  :  Systeme  de  soufflage. 

Plus  tard,  la  maquette  a  ete  modifiee  pour  permettre  la  mise  en  place  de  17  capteurs  de  pression 
instationnaires  de  type  Kulite™,  selon  les  lignes  X/c  =  constante.  Les  caracteristiques  des  capteurs 
sont  donnees  plus  loin.  Les  logements  des  capteurs  sont  realises  de  telle  sorte  qu'il  est  possible 
d'effectuer  le  montage  et  le  demontage  de  ceux-ci  sans  etre  oblige  de  demonter  l'aile.  Les  positions 
des  prises  de  pression  instationnaire  sont  precisees  sur  la  figure  3.12. 
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Y(mm) 

Fig.  3.12  :  Maquette  avec  capteurs  instationnaires  de  type  Kulite. 

La  seconde  maquette  est  equipee  de  232  prises  de  pression  stationnaire  situees  a  l'extrados  de  l'aile. 
Les  prises,  de  2mm  de  diametre,  sont  implantees  suivant  16  lignes  transversales  disposees  en 
envergure  (-0,95  <  Y/e  <  0,95,  e  etant  la  demi-envergure  locale  de  l'aile  a  l’abscisse  X  consideree). 
La  premiere  ligne  de  prises  est  a  100mm  en  aval  de  l'apex  de  l'aile,  soit  X/c  =  0,1 1  ;  la  deuxieme 
ligne  est  a  X/c  =  0,21.  Toutes  les  autres  lignes  sont  espacees  de  50mm  (soit  X/c  =  0,05),  jusqu'a  la 
derniere  ligne  a  X/c  =  0,95.  Les  positions  des  prises  de  pression  sont  precisees  sur  la  figure  3.13 
correspondant  aux  stations  :  X  =  100,  200,  250,  300,  350,  400,  450,  500,  550,  600,  650,  700,  750, 
800,  850  et  900mm. 

La  maquette  configuree  avec  les  prises  de  pression  est  equipee  d'un  dispositif  de  soufflage  pres  de 
l'apex  de  l'aile  et  situe  sur  le  cote  gauche  de  l'aile  (sens  pilote)  pour  analyser  l'influence  du  soufflage 
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sur  les  mesures  de  pression  stationnaire.  Un  seul  dispositif  est  installe,  car  la  complexity  de  la 
maquette  avec  ses  232  prises  de  pression  ne  permet  pas  Installation  d'un  deuxieme  systeme  de 
soufflage. 


Y(mm) 


Fig.  3.13  :  Aile  delta  configuree  pour  l'analyse  de  la  pression  parietale  avec  232  prises  de  pression 
stationnaire. 


3.3.  Methodes  de  mesure 

Au  cours  de  ces  essais,  les  precedes  utilises  ont  ete  de  deux  types. 

-  D'une  part,  des  methodes  qualitatives  ont  ete  pratiquees,  a  savoir  :  visualisations  du  champ 

au-dessus  de  l'aile  par  tomoscopie  laser  et  de  l'ecoulement  parietal  par  enduit  visqueux. 

-  D'autre  part,  ont  ete  executees  :  des  mesures  de  la  pression  parietale  a  l'extrados  de  l'aile  et 

des  composantes  moyennes  de  la  vitesse  par  velocimetrie  laser 


Les  resultats  sont  presentes  dans  un  systeme  d'axes  cartesien  (X  Y  Z)  lie  a  l'aile,  dont  l'origine  O  est 
placee  a  l'apex,  et  tel  que  :  X  est  parallele  a  l'extrados  et  dirige  suivant  la  corde  ;  Y  est  aussi 
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parallele  a  l'extrados,  perpendiculaire  a  X  ;  Z  est  perpendiculaire  a  l'extrados  et  dirige  vers  le  haut. 


Les  composantes  de  vitesse  dans  ce  repere  sont  :  U,  composante  axiale  suivant  X,  V,  composante 
tangentielle  suivant  Y  et  W  composante  normale  suivant  Z. 

A  certaines  occasions,  les  phenomenes  seront  presentes  dans  un  repere  cylindrique  (r,  0,  z),  toujours 
lie  a  l'extrados  de  l'aile.  Dans  ce  repere,  l'axe  z  est  aligne  selon  le  cceur  du  tourbillon  avec  son 
origine  a  l'apex,  r  represente  la  distance  radiale  au  cceur  du  tourbillon  d'axe  z.  L'origine  de  Tangle 
azimutal  0  est  dans  le  plan  correspondant  a  l'extrados  droit  de  l'aile.  Les  composantes  de  vitesse 
dans  ce  repere  sont  notees  Vr,  Ve,  Vz  (composante  radiale  suivant  r,  azimutale  suivant  0,  axiale 
suivant  Z).  La  figure  3.14  rappelle  les  systemes  d'axes  utilises. 


Fig.  3.14  :  Reperes  utilises. 
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3.3.1.  Methodes  qualitatives 


Deux  methodes  de  visualisation  ont  ete  mises  en  oeuvre  pour  caracteriser  l'ecoulement 
tourbillonnaire  autour  des  ailes  delta  dans  les  souffleries  S2Ch  et  F2.  D'une  part,  des  visualisations 
parietales  du  spectre  des  lignes  de  frottement  sur  l'extrados  de  l'aile,  d'autre  part  des  visualisations 
du  champ  aerodynamique  par  tomoscopie  laser. 


3. 3. 1.1.  Tomoscopie  laser 

La  methode  de  visualisation  du  champ  aerodynamique  par  tomoscopie  laser  a  ete  developpee  a 

l'Onera  dans  les  annees  70  par  la  direction  de  la  Physique  Generate  d'alors.  Son  principe  consiste  a 

eclairer  par  une  tranche  de  lumiere  tres  intense  une  partie  de  l'ecoulement  a  etudier.  Le  systeme  de 

tomoscopie  laser  de  la  soufflerie  F2  est  installe  sur  le  banc  de  velocimetrie  laser  dont  il  utilise  une 

des  sources.  II  comporte  deux  sous-ensembles  mecanique  et  optique  specifiques  (voir  Fig.  3.15). 

TOMOSCOPIE  LASER 


Fig.  3.15  :  Banc  de  tomoscopie  laser. 
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La  methode  fait  appel  aux  trois  elements  suivants  :  un  injecteur  de  fumee  ;  un  systeme  d'eclairage 


de  la  fumee  ;  un  dispositif  de  prise  de  vue.  L'injecteur  a  pour  role  d’emettre  un  traceur  destine  a 
rendre  visible  la  region  a  observer  en  materialisant  les  lignes  d'emission  dans  le  plan  considere. 
L'hypothese  fondamentale  est  de  confondre  les  trajectoires  des  particules  du  traceur  avec  celles  de 
l'ecoulement  d'air.  Comme  pour  les  mesures  par  velocimetrie  laser,  cette  hypothese  peut-etre  mise 
en  cause  dans  les  regions  ou  l'ecoulement  est  soumis  a  de  fortes  accelerations.  L'emission  du  traceur 
est  realisee  par  un  injecteur  de  fumee  de  spectacle  comportant  une  canne  placee  dans  le  divergent  de 
la  soufflerie,  en  aval  de  la  veine,  la  fumee  remplissant  le  circuit  ferme  et  done  la  veine  d'essai. 
L’ensemencement  peut  etre  aussi  fait  par  des  particules  de  fumee  d'encens,  qui  ont  une  taille  sub- 
micronique,  ou  par  de  la  fumee  d'huile  d'olives.  Dans  certains  cas,  le  traceur  est  injecte  dans  le 
convergent  de  la  soufflerie,  en  amont  de  l'aile,  dans  la  direction  de  l'apex  de  la  maquette. 

L'injecteur  a  pour  role  d’emettre  un  traceur  destine  a  rendre  visible  la  region  a  observer.  La  zone 
ainsi  materialisee  est  eclairee  au  moyen  d'un  laser  d'une  puissance  toutes  raies  d'environ  12W.  Un 
barreau  transparent,  place  perpendiculairement  au  faisceau  laser,  disperse  le  faisceau  dans  un  plan 
en  l’epanouissant  d’autant  plus  que  le  diametre  du  barreau  est  plus  petit.  Ce  diametre  est  done  choisi 
de  telle  sorte  que  l'eclairement  soit  maximal,  tout  en  assurant  une  couverture  complete  du  champ  a 
visualiser. 

Le  dispositif  de  prise  de  vue  se  compose  d'une  camera  video  et  d'un  appareil  photo  dont  les  axes 
optiques  sont  orientes  perpendiculairement  au  plan  d'eclairage  adopte.  Pour  chaque  visualisation, 
une  sequence  video  de  1  a  2mn  est  associee  aux  photos  afin  de  quantifier  le  niveau  de  fluctuation 
des  positions  de  l'eclatement. 
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Une  ligne  noire  materialise  l'axe  du  tourbillon.  En  effet,  sous  l’effet  des  forces  centrifuges,  les 
particules  du  traceur  sont  ejectees  a  la  peripherie  du  tourbillon  et  ne  permettent  plus  la  diffusion  de 
la  lumiere  dans  la  partie  centrale  de  l'ecoulement.  II  y  a  aussi  une  forte  survitesse  axiale  dans  le 
coeur  du  tourbillon,  en  amont  de  l'eclatement,  qui  entraine  les  particules  vers  l'aval.  La  ligne  noire 
est  done  caracteristique  de  la  presence  d'un  tourbillon  anime  d'un  taux  de  rotation  et  d'une  vitesse 
axiale  eleves.  Le  phenomene  d'eclatement  s'accompagne  d'une  dilatation  rapide  du  coeur  du 
tourbillon,  d'ou  une  diminution  des  forces  centrifuges  exercees  sur  les  particules  du  traceur,  qui 
peuvent  des  lors  penetrer  au  voisinage  du  centre  tourbillonnaire,  permettant  ainsi  sa  visualisation. 
La  position  d'eclatement  est  l'endroit  ou  le  coeur  du  tourbillon  se  dilate.  Ce  point  est  suivi  d'une  zone 
de  recirculation  mise  en  evidence  par  la  presence  du  traceur  dans  l'ensemble  du  phenomene  et  la 
disparition  de  la  ligne  noire  montrant  l'axe  du  tourbillon.  Les  photos  de  la  figure  3.16  montrent  une 
tomoscopie  laser  en  coupe  longitudinale.  La  photo  de  gauche  montre  1'aile,  le  tourbillon  principal 
cote  gauche  et  son  eclatement.  La  photo  de  droite  est  une  vue  resserree  autour  de  la  position 
d'eclatement  et  de  la  zone  de  recirculation. 


Fig.  3.16  :  Visualisation  de  l'eclatement  par  tomoscopie  laser  pour  a  =  26°  et  U0  =  24m/s.  Vue 
superieure  longitudinale  et  agrandissement  de  la  zone  d'eclatement. 


eclatement  —7 
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Selon  la  position  de  la  tete  d'emission  du  faisceau  laser  par  rapport  a  la  veine  d'essai,  differentes 


tomoscopies  seront  realisees  afin  de  visualiser  l'ecoulement  selon  trois  coupes  (voir  Fig.  3.17)  : 
superieure  transversale,  laterale  longitudinale,  superieure  longitudinale.  La  configuration  laterale  est 
obtenue  avec  une  tranche  de  lumiere  penetrant  dans  la  veine  par  le  cote  gauche.  La  tomoscopie 
laterale  longitudinale  est  realisee  en  utilisant  des  plans  de  lumiere  contenant  les  axes  des  tourbillons 
principaux.  Cette  tranche  est  alors  inclinee  d'environ  7°  par  rapport  a  l'extrados  de  l'aile  pour  passer 
par  les  coeurs  des  deux  tourbillons.  La  deuxieme  configuration,  la  tomoscopie  superieure 
transversale  est  effectuee  dans  le  plan  perpendiculaire  a  l'extrados  et  a  la  corde  pour  des  positions 
X/c  fixees.  La  tranche  de  lumiere  est  issue  du  plafond.  Le  systeme  est  deplace  suivant  l'axe  X  pour 
1'acquisition  des  plans  differents.  La  troisieme  configuration,  superieure  longitudinale,  est  realisee 
avec  une  tranche  de  lumiere  issue  du  plafond  pour  obtenir  un  plan  vertical  contenant  l'axe  du 
tourbillon  gauche. 


Fig.  3.17  :  Trois  configurations  de  tomoscopie  laser  :  laterale  longitudinale,  superieure  transversale, 
superieure  longitudinale. 

3.3. 1.2.  Visualisation  parietale  par  enduit  visqueux 

Une  approche  classique  consiste  a  degager  les  caracteristiques  determinantes  des  structures 
tridimensionnelles  en  utilisant  le  formalisme  topologique  decoulant  de  la  theorie  des  points 
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singuliers  ou  critiques  (Poincare  1892,  Legendre  1956).  De  nombreuses  publications  sur  le  sujet 
etant  disponibles,  les  details  sur  ce  formalisme  ne  sont  pas  presentes  ici.  Une  liste  limitee  des 
publications  recentes  est  simplement  donnee  a  titre  d'information  (Dallman  et.  al.  1990,  Chanetz 
1986,  Delery  1994,  Addington  1998).  Ces  analyses  -  inspirees  des  travaux  de  Poincare  et  de 
Legendre  -  reposent  sur  l'etude  du  champ  de  vitesse,  ou  des  projections  du  champ  de  vitesse,  et  sur 
celui  du  vecteur  frottement  parietal. 

Quand  la  distance  z  a  la  paroi  tend  vers  zero,  le  vecteur  vitesse  prend  une  direction  limite  colineaire 
au  vecteur  frottement  parietal  xp  ,  la  ligne  de  courant  tendant  vers  une  position  limite  appelee  ligne 
de  courant  parietale  ou  ligne  de  frottement.  Les  etudes  anterieures  se  sont  presque  toutes  appuyees 
sur  les  structures  parietales,  souvent  complexes,  obtenues  par  visualisation  au  moyen  d'enduit 
visqueux.  Sous  certains  conditions,  ces  structures  parietales  peuvent  etre  identifiees  aux  lignes  de 
frottement  parietales.  L'ensemble  de  ces  lignes  de  frottement  -  ou  spectre  parietal  -  represente  la 
trace  sur  la  paroi  du  corps  du  champ  aerodynamique  et  constitue  un  outil  precieux  pour  l'analyse 
des  ecoulements. 

Pour  un  ecoulement  bidimensionnel  stationnaire,  on  admet  que  le  critere  de  decollement  est 
l'annulation  du  frottement  parietal  en  un  point  dit  de  decollement.  En  aval  de  ce  point,  il  existe  une 
region  ou  le  frottement  est  negatif,  la  composante  de  la  vitesse  longitudinale  adjacente  a  la  paroi 
etant  a  contre-courant  de  l'ecoulement  principal.  Pour  un  ecoulement  tridimensionnel,  ce  critere  ne 
peut  plus  etre  utilise  car  le  vecteur  frottement  parietal  ne  s'annule  generalement  pas,  excepte  en  un 
nombre  fini  de  points  dits  critiques  ou  singuliers.  De  plus,  il  n’existe  pas  de  direction  privilegiee  le 
long  de  laquelle  le  signe  des  composantes  du  vecteur  frottement  parietal  a  une  signification 
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physique  precise,  excepte  dans  un  plan  de  symetrie  ou  une  configuration  d'aile  en  fleche 
d'envergure  infinie.  Une  observation  commune  est  qu'une  condition  necessaire  pour  un  decollement 
tridimensionnel  est  l’existence,  dans  le  spectre  parietal,  d'une  ligne  d'accumulation  de  l'enduit 
visqueux  par  convergence  des  lignes  parietales  adjacentes.  Cette  ligne  particuliere,  ou  ligne  de 
decollement,  a  ete  l'objet  de  plusieurs  interpretations,  tant  sur  son  origine,  que  sur  ses  proprietes. 

Au  cours  de  ces  essais,  les  spectres  des  lignes  de  frottement  parietal  sur  l'extrados  de  l'aile  ont  ete 
obtenus  a  partir  d'une  solution  d'huile  de  paraffine,  d'oxyde  de  titane  et  d'acide  oleique.  L'oxyde  de 
titane  est  utilise  pour  ajuster  la  viscosite  de  la  solution  et  l'acide  oleique  est  utilise  pour  inhiber  la 
tension  de  surface  de  l'huile.  La  composition  moyenne  des  enduits  est :  100ml  d'huile  de  paraffine, 
5  a  lOg  de  dioxyde  de  titane,  5ml  d'acide  oleique.  Cette  solution  est  appliquee  comme  une  peinture 
sur  l'extrados  de  la  maquette  juste  avant  chaque  essai,  la  maquette  etant  placee  a  l'incidence  desiree. 
Apres  les  premiers  essais,  les  differentes  zones  de  l'ecoulement  parietal  ont  ete  precisees  en 
incorporant  a  l’enduit  visqueux  des  pigments  de  differentes  couleurs  (3  a  6g  de  poudre  coloree).  La 
composition  de  deux  couleurs  permet  de  differencier  et  d'optimiser  la  visualisation  simultanee  de 
l'ecoulement  au  bord  d’attaque  et  sur  la  partie  centrale  de  la  maquette. 

Comme  deja  dit,  la  maquette  est  peinte  en  noir  mat  pour  avoir  un  meilleur  contraste  avec  l'enduit 
visqueux.  La  localisation  des  phenomenes  est  effectuee  par  un  reperage  dessine  sur  l'extrados  de 
l'aile.  II  s'agit  de  lignes  blanches,  paralleles  au  bord  de  fuite,  espacees  de  100mm  et  de  quelques 
tirets  disposes  selon  l'envergure.  Les  visualisations  parietales  permettent  de  definir  -  moyennant 
certaines  precautions  -  le  spectre  des  lignes  de  frottement  parietal,  dont  l'examen  revele  les  diverses 
lignes  de  separation  ou  d'attachement  de  l'ecoulement.  Ces  lignes  particulieres  sont  la  trace  sur  la 
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surface  de  la  maquette  des  decollements  et  des  tourbillons  qui  se  developpent  dans  le  champ 


aerodynamique  tridimensionnel.  Pour  chaque  visualisation,  1'evolution  des  phenomenes  est 
enregistree  par  un  camescope  Sony  a  25  images  par  seconde.  La  duree  de  chaque  essai  est  d'environ 
20mn,  ce  qui  permet  l'etablissement  des  spectres  et  l'elimination  du  surplus  d'enduit.  Les  spectres 
des  lignes  de  frottement  ont  ete  photographies  pendant  leur  etablissement  au  moyen  d'un  appareil 
photo  24x36  Nikon  FE2  avec  un  zoom  70-210.  L'eclairage  d'appoint  pour  la  video  est  realise  avec 
un  projecteur  de  lkW.  L’etat  final  est  photographic  depuis  le  dessus  de  la  veine,  avant  l'arret  de  la 
soufflerie,  et  des  photos  de  zones  particulieres  du  spectre  parietal  sont  prises  depuis  l'interieur  de  la 
veine  une  fois  la  soufflerie  arretee. 


3.3.2.  Methodes  quantitatives 
3.3.2. 1.  Pression  stationnaire 

La  maquette  pression  est  equipee  de  232  prises  de  pression  stationnaire  de  2mm  de  diametre  situees 
suivant  16  lignes  transversales  disposees  en  envergure  sur  l'extrados  (voir  Fig.  3.13).  Ces  prises  sont 
connectees  via  des  distributeurs  pneumatiques  Scanivalve™,  a  un  systeme  d'acquisition  constitue  de 
13  chames  analogiques.  Six  de  ces  chaines  sont  utilisees  pour  les  mesures  de  pression  stationnaire  et 
les  7  autres  pour  l'acquisition  du  numero  de  capteur,  de  l'incidence  de  l'aile,  et  des  conditions 
d'essais  (vitesse  amont,  pression  et  temperature  generatrices).  Pour  chaque  prise  de  pression,  500 
echantillons  ont  ete  acquis  a  la  frequence  de  7kHz.  Ces  mesures  sont  moyennees  et  les  6  valeurs 
sont  enregistrees,  puis  la  rotation  des  Scanivalve™  est  actionnee  pour  effectuer  l'acquisition  des  6 
prises  de  pression  suivantes.  Apres  chaque  rotation,  on  effectue  une  pause  avant  l'acquisition  pour 
permettre  la  mise  en  equilibre  et  la  stabilisation  de  l'ensemble  du  systeme  pneumatique.  Le  cycle  est 
ainsi  repete.  A  la  fin  de  l'enregistrement  de  toutes  les  donnees,  les  mesures  sont  utilisees  pour 
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calculer  les  coefficients  de  pression  Kp  de  chaque  capteur.  Aucune  correction  concernant  l'influence 
des  parois  et  le  blocage  n'est  faite.  Les  capteurs  de  pression  utilises  pour  ces  mesures  ont  une 
gamme  de  ±1  psi. 


3. 3.2.2.  Pression  instationnaire 

Sur  la  maquette  visualisation,  17  inserts  ont  ete  fabriques  afin  de  pouvoir  des  capteurs  de  pression 
instationnaire.  Le  diametre  des  trous  sur  la  maquette  est  de  0,6mm.  La  position  des  inserts  a  ete 
determinee  a  partir  des  donnees  de  pressions  parietales  acquises  lors  d'essais  precedents.  Les  inserts 
sont  situees  suivant  4  lignes  transversales  disposees  en  envergure  sur  le  cote  droit  de  l'extrados  de 
l'aile  (voir  Fig.  3.12)  :  la  premiere  ligne,  bien  en  amont  de  la  position  moyenne  de  l'eclatement,  est  a 
X/c  =  0,53  (X  =  500mm),  la  deuxieme,  juste  en  amont  la  position  moyenne  de  l'eclatement,  est  a 
X/c  =  0,63  (X  =  600mm),  la  troisieme,  en  aval  de  l'eclatement,  est  a  X/c  =  0,74  (X  =  700mm)  et  la 
derniere  est  a  X/c  =  0,84  (X  =  800mm)  dans  la  zone  de  recirculation.  Quatre  capteurs 
instationnaires  equipent  chacune  de  ces  lignes,  avec  deux  capteurs  au  niveau  du  tourbillon  principal 
et  deux  en  dehors.  Un  cinquieme  capteur  a  ete  ajoute  sur  l'axe  du  tourbillon  a  la  station  X/c  =  0,74. 

L'acquisition  de  la  pression  est  obtenue  par  l'intermediaire  de  capteurs  Kulite™  XCQ093,  relies  a  la 
chame  d'acquisition  de  la  soufflerie,  qui  amplifie  et  conditionne  les  signaux.  L'enregistrement  des 
signaux  se  fait  a  l'aide  d'un  PC  equipe  d'une  carte  d'acquisition  National  Instrument  AT-MI016-E1, 
munie  d'une  carte  echantillonneur  bloqueur  SC2040.  La  valeur  moyenne  de  Kp  a  ete  obtenue  en 
moyennant  10000  echantillons  de  pression  acquis  a  une  frequence  de  5kHz.  Les  capteurs  utilises 
pour  les  mesures  ont  une  gamme  de  2  psi. 
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3. 3. 2. 3.  Velocimetrie  laser  tridirectionnelle 


Des  explorations  du  champ  de  vitesse  ont  ete  effectuees  a  l'aide  d'un  velocimetre  laser  developpe  a 
l'Onera  et  decrit  en  detail  par  Boutier  et.  al.  (1984).  Cette  technique  optique,  qui  a  connu  des 
progres  spectaculaires  depuis  une  vingtaine  d'annees,  presente  l'avantage  d'etre  un  moyen  de  mesure 
non-intrusif  et  d’etre  utilisable  la  ou  l'introduction  d'une  sonde  est  difficile  ou  impossible,  comme 
dans  un  decollement  ou  une  zone  eclatee.  Elle  permet  d'acceder  au  champ  de  vitesse  moyenne  ainsi 
qu'a  la  turbulence  a  travers  les  correlations  statistiques  entre  les  diverses  fluctuations  de  vitesse.  La 
technique  utilisee  dans  cette  these  a  permis,  au  cours  d'une  meme  mesure,  de  determiner  les  trois 
composantes  du  vecteur  vitesse  ainsi  que  celles  du  tenseur  de  Reynolds  associe. 

La  velocimetrie  laser  donnant  en  fait  la  vitesse  instantanee  de  particules  injectees  dans  l'ecoulement, 
l'hypothese  fondamentale  de  la  methode  est  que  ces  particules  ont  la  meme  vitesse  que  le  fluide. 
Cette  hypothese  risque  de  n'etre  pas  verifiee  dans  des  regions  d'ecoulement  presentant  des  gradients 
intenses. 

Ainsi,  pour  realiser  des  mesures  par  velocimetrie  laser,  il  est  necessaire  de  disposer  de  particules 
servant  de  traceur.  La  solution  la  plus  simple  consisterait  a  utiliser  les  particules  diverses  contenues 
dans  l'atmosphere  (poussieres,  suies,  micro  particules  metalliques).  Cette  fagon  de  proceder 
presente  plusieurs  inconvenients  :  il  n'est  pas  possible  de  maitriser  la  granulometrie  de 
l’ensemencement  et  le  debit  des  particules  n'est  pas  controlable.  Pour  effectuer  des  mesures  dans  des 
conditions  plus  favorables,  on  realise  un  ensemencement  a  l'aide  de  particules  connues.  Cependant, 
dans  ce  cas,  il  est  essentiel  de  choisir  un  point  d'emission  des  particules  realisant  un  bon 
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ensemencement  de  tout  l'ecoulement  et  de  s'assurer  que  les  particules  sont  parfaitement  convectees 


par  l'ecoulement. 

La  velocimetrie  laser,  souvent  appelee  velocimetrie  laser  Doppler,  est  fondee  sur  le  phenomene 
d'effet  Doppler  :  si  une  source  lumineuse,  de  frequence  f,  frappe  un  objet  en  mouvement,  la  lumiere 
diffusee  par  l'objet  a  une  frequence  differente  f  dependant  de  la  vitesse  de  l'objet.  Ces  frequences 
n'etant  pas  mesurables  directement,  on  determine  la  difference  entre  les  frequences  des  ondes 
incidente  et  diffusee  en  exploitant  le  phenomene  d'interference,  ce  qui  suppose  d'utiliser  une 
lumiere  tres  monochromatique,  c'est-a-dire  un  laser.  Si  on  separe  en  deux  un  faisceau  laser,  puis  si 
on  focalise  au  moyen  d'une  lentille  convergente  les  faisceaux  emergeant  du  dispositif  de  separation, 
on  cree  un  reseau  de  franges  d'interference  disposees  suivant  des  plans  equidistants.  Le  reseau  de 
franges,  alternativement  sombres  et  brillantes,  constitue  le  volume  de  mesure  de  forme  ellipsoidale 
avec  des  dimensions  typiques  d'une  centaine  de  microns.  Les  franges  sont  paralleles  a  la  bissectrice 
interieure  des  deux  faisceaux  incidents  et  perpendiculaires  au  plan  forme  par  ces  faisceaux 
(experience  des  trous  de  Young). 

Les  particules  d'ensemencement,  introduites  dans  l'ecoulement  a  l'amont  de  la  zone  d'etude, 
traversent  successivement  des  plans  sombres  et  brillants  formes  de  franges  equidistantes,  separees 
par  un  interfrange  i,  contenues  dans  le  volume  de  mesure.  Les  traceurs  diffusent  alors  un  flux 
lumineux  module  a  une  frequence  directement  fonction  de  la  vitesse  V  .  Ce  flux  est  collecte  par  une 
optique  receptrice  qui  le  concentre  sur  un  photomultiplicateur  convertissant  le  flux  lumineux  en 
signal  electrique.  La  frequence  de  ce  signal,  independante  de  la  direction  d'observation,  est 
proportionnelle  a  la  composante  de  vitesse  normale  au  plan  de  franges. 
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En  effet,  pour  passer  d'une  frange  brillante  a  une  frange  sombre,  la  particule  de  vitesse  y  parcourt 
une  distance  egale  a  1’interfrange  i  pendant  un  temps  T  egal  au  produit  de  i  par  la  composante  de 
vitesse  U  perpendiculaire  aux  franges.  La  frequence  mesuree  f  etant  done  egale  au  quotient  de  U  par 
i,  on  en  deduit  que  la  composante  de  vitesse  U  est  donnee  par  la  relation  :  U  =  fi. 

Pour  connaitre  les  trois  composantes  du  vecteur  vitesse,  on  focalise  trois  reseaux  de  franges 
d'interference  dans  le  meme  volume  de  mesure,  a  partir  de  trois  faisceaux  laser  de  longueurs  d'onde 
distinctes.  Les  reseaux  de  franges  sont  inclines  les  uns  par  rapport  aux  autres  pour  constituer  un 
repere  local,  le  plus  souvent  non-orthogonal.  La  reponse  du  systeme  ne  dependant  pas  du  sens  du 
deplacement  de  la  particule,  une  difficulty  survient  dans  les  ecoulements  ou  ce  sens  varie  largement, 
comme  dans  un  decollement  -  ou  un  eclatement  -  ou  la  vitesse  est  a  contre  courant  de  l'ecoulement 
principal  (composante  negative).  Pour  lever  l'ambigui'te  et  determiner  le  signe  de  chaque 
composante  de  la  vitesse,  on  provoque  un  defilement  de  chaque  reseau  de  franges  a  l'interieur  du 
volume  de  mesure  a  une  vitesse  constante  Ub  connue.  Cette  vitesse  Ub  se  compose  algebriquement 
avec  la  composante  U  cherchee  pour  donner  une  vitesse  mesuree  Um  toujours  positive  : 
Um  =  U  +  Ub  >  0.  Le  retour  aux  composantes  physiques  U;  de  la  vitesse  est  realise  lors  du  traitement 
informatique  de  l'ensemble  des  resultats,  grace  a  la  matrice  de  passage  entre  le  repere  local  lie  aux 
reseaux  de  franges  et  le  repere  physique.  En  outre,  un  test  de  simultaneity  est  effectue  au  moyen 
d'un  dispositif  electronique  approprie  pour  ne  retenir  une  mesure  que  si  les  indications  relatives  aux 
trois  composantes  sont  acquises  dans  un  intervalle  de  temps  petit  predefini.  On  s'assure  ainsi  que  les 
mesures  concement  bien  la  meme  particule  venant  de  traverser  le  volume  de  mesure. 
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3.3.2.3.I.  Traitement  des  donnees 


En  chaque  point  de  mesure,  l'acquisition  des  3  composantes  instantanees  de  la  vitesse  porte 
generalement  sur  un  echantillon  de  N  particules.  Un  point  de  mesure,  pour  une  position  donnee, 
correspond  a  un  calcul  statistique  effectue  sur  les  composantes  instantanees  Uj(i  =1,3)  de  cet 
echantillon. 


On  determine  ainsi  les  vitesses  moyennes  et  les  moments  d'ordre  superieur  par  les  estimateurs 
suivants  : 


_  1  N 

Vitesse  moyenne :  N  *=]  k 

r  ,,  ..  .  ,  U'u)  =  ^~ X  [(«,  )*  -«,  ][(«,  \  -«;] 

Correlations  croisees  :  N  t=\ 


UjU,  est  la  correlation  entre  les  fluctuations  des  composantes  i  et  j  de  la  vitesse  (si  h*j)  ou  la 


variance  des  fluctuations  de  la  ieme  composante  de  la  vitesse  (si  i=j). 


D'apres  les  travaux  de  McLaughlin  et  Tierderman  (1973),  une  moyenne  ponderee  par  la  norme  de  la 
vitesse  locale  UN*  peut  etre  utilisee.  Les  definitions  des  vitesses  moyennes  et  des  valeurs 
fluctuantes  deviennent  alors: 

f  (u\  ((“,  ), 

-  1  SfIKII  —  1  «  1^,1 

u  = - - - -  uu  = - - - - - 

1  N  V  1  et  1  '  N  A  1 

hpN,i  s|™,| 

Cette  deuxieme  faqon  de  proceder  doit,  en  principe,  "debiaiser"  1'evaluation  des  moments 
statistiques.  En  effet,  dans  le  cas  ou  le  systeme  d'acquisition  prendrait  en  compte  toutes  les 
particules  qui  se  presentent  dans  le  volume  de  mesure,  les  moyennes  statistiques  tendent  a  etre 
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biaisees  au  profit  des  particules  dont  la  vitesse  est  la  plus  elevee.  Une  ponderation  par  UNk  doit  en 
theorie  -  et  avec  des  hypotheses  tres  restrictives  -  corriger  ce  biais. 

Chaque  mesure  par  velocimetrie  laser  s'obtient  par  le  traitement  statistique  d'un  lot  de  N  =  2000 
particules  qui  traversent  le  volume  de  mesure  constitue  par  l'intersection  des  six  faisceaux  laser.  Le 
systeme  d'exploitation  n'impose  pas  un  temps  minimal  entre  la  prise  en  compte  de  deux  particules. 
Ainsi,  le  temps  global  d'acquisition  du  lot  de  2000  particules  est  variable  d'un  point  a  un  autre  du 
domaine  d'exploration.  La  cadence  de  l'acquisition  des  mesures  est  aleatoire  ;  elle  depend  ainsi  de  la 
qualite  des  reglages  a  remission  et  a  la  reception,  de  l'ensemencement  de  l’ecoulement  considere  et 
de  la  largeur  de  la  fenetre  de  simultaneite. 


3.3.2. 3.2.  Configuration  du  velocimetre  utilisee  dans  la  soufflerie  F2 

La  soufflerie  F2  est  equipee  d’un  velocimetre  laser  permettant  l’exploration  de  l’ecoulement  dans  un 
tres  grand  volume.  Le  systeme  est  monte  sur  un  bad  mobile  qui  permet  d’effectuer  des  explorations 
pratiquement  en  tout  point  de  la  veine  d’essais.  La  structure  mecanique  du  systeme  d'exploration 
comporte  un  cadre  mobile  entourant  la  veine  et  les  supports  pour  les  elements  realisant  le 
cheminement  optique  jusqu’au  volume  de  mesure.  Ce  cadre  permet  le  deplacement  du  volume  de 
mesure  dans  trois  directions  orthogonales  avec  des  courses  de  500mm  en  X,  600mm  en  Y  et 
1000mm  en  Z.  Le  cadre  est  lui-meme  fixe  sur  un  chassis  inferieur  motorise  circulant  sur  des  rails, 
mis  en  place  sur  un  massif  en  beton,  sur  toute  la  longueur  de  la  veine,  avec  une  course  de  3750  mm. 

La  configuration  utilisee  au  cours  de  ce  travail  de  these  consiste  a  emettre  tous  les  faisceaux 
lateralement  a  la  veine  cote  gauche  (sens  pilote).  Les  deux  tetes  d'emission  sont  disposees  de  part  en 
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Fig.  3.18  :  Dispositif  mecanique  pour  l'exploration  de  l'ecoulement  dans  la  veine  de  la  soufflerie  F2. 
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L'emission  utilisee  a  F2  est  composee  de  deux  lasers  a  argon  ionise  de  puissance  maximale  15W 
toutes  raies  qui  foumissent  les  trois  couleurs.  L'un  des  lasers  fonctionne  en  mode  mono-raie  violette 
avec  une  longueur  d'onde  0,4756pm  et  une  puissance  utile  de  2,5W.  L'autre  fonctionne  en  mode 
toutes  raies  avec  une  puissance  de  8W  dans  les  couleurs  bleue  et  verte  (la  separation  est  assuree  par 
un  jeu  de  lames  dichroi'ques)  de  longueurs  d'onde  0,488pm  et  0,5145pm  respectivement.  Pendant 
ces  essais,  les  orientations  en  site  et  azimut  des  faisceaux  vert  et  bleu  sont  respectivement  de  2°  et 
38°  et  les  orientations  en  site  et  azimut  du  faisceau  violet  de  2°  et  37,5°. 

La  focale  a  remission  est  variable  entre  1350mm  et  2000mm.  Le  defilement  des  franges  est  assure 
par  des  cellules  de  Bragg  placees  sur  chacun  des  faisceaux  en  sortie  du  diviseur.  Le  decalage  en 
frequence  des  cellules  de  Bragg  est  ajustable  par  valeurs  discretes  entre  1MHz  et  15MHz.  Le 
diametre  du  volume  de  mesure  et  la  valeur  de  l'interfrange  decoulent  du  choix  de  la  focale  de 
l'objectif  et  de  l’ecartement  des  faisceaux.  Au  point  de  focalisation  des  objectifs,  les  trois  faisceaux 
dedoubles  engendrent  trois  reseaux  de  franges  orientables  contenus  dans  le  plan  normal  a  leur  axe 
d'emission.  Chacun  d'eux  mesure  une  des  composantes  du  vecteur  vitesse  dans  une  direction 
perpendiculaire  aux  franges. 

La  reception  est  equipee  de  deux  telescopes  Cassegrain  qui  collectent  la  lumiere  diffusee  par  les 
particules  passant  dans  le  volume  de  mesure.  Des  lames  dichroi'ques  filtrent  la  lumiere  collectee 
pour  en  extraire  les  longueurs  d'onde  desirees.  Les  reponses  lumineuses  sont  ensuite  traduites  en 
signaux  electriques  a  l'aide  de  photomultiplicateurs.  Le  traitement  electronique  de  ces  signaux  est 
effectue  par  trois  compteurs  de  type  DISA  55L  qui  fournissent  les  frequences  Doppler  associees  a  la 
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vitesse  de  chaque  particule.  La  figure  3.19  est  un  schema  de  la  partie  optique  du  velocimetre  laser 
tridirectionnel  de  F2. 

Les  signaux  electriques  delivres  par  les  photomultiplicateurs  se  composent  d’un  train  de  sinusoides  - 
ou  burst  -  correspondant  aux  passages  successifs  des  particules  dans  les  reseaux  de  franges.  Avant 
traitement,  ces  signaux  subissent  un  filtrage  analogique  passe-bande  qui  elimine  le  bruit  basse 
frequence.  Un  systeme  complexe  realise  ensuite  la  validation  des  signaux  en  utilisant  un  critere 
temporel  et  une  discrimination  en  amplitude.  Le  signal  electrique,  correspondant  au  passage  d'une 
seule  particule,  n'est  pris  en  compte  que  si  le  systeme  detecte  au  moins  8  passages  par  zero.  II  est 
ensuite  valide  a  l'aide  d'un  critere  temporel  classique  dit  des  5/8  qui  consiste  a  ne  retenir  une  mesure 
que  si  les  valeurs  de  la  periode  mesurees  sur  5  puis  8  passages  par  zero  sont  egales,  a  une  tolerance 
pres.  Un  tel  procede  elimine  les  particules  dont  la  vitesse  varie  dans  le  volume  de  mesure. 
Simultanement,  on  applique  une  discrimination  en  amplitude  :  un  seuil  bas  permet  une  distinction 
vis-a-vis  du  bruit  ;  un  seuil  haut  rejette  les  signaux  d'amplitude  trop  elevee,  caracteristiques  de  la 
contribution  de  grosses  particules  risquant  de  ne  pas  suivre  l'ecoulement. 

On  s’assure  que  les  mesures  des  trois  composantes  de  la  vitesse  proviennent  bien  de  la  meme 
particule  grtice  a  un  numeriseur  de  simultaneite  associe  aux  compteurs  :  quand  un  des 
photomultiplicateurs  re£oit  un  signal,  le  compteur  correspondant  ainsi  qu'une  horloge  sont 
declenches.  La  mesure  n'est  retenue  que  si  les  signaux  issus  de  deux  autres  compteurs  sont  valides 
dans  la  micro-seconde  qui  suit. 
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Les  ensembles  emission  et  reception  sont  places  de  part  et  d'autre  du  volume  de  mesure,  ce  qui 


correspond  a  un  fonctionnement  en  diffusion  directe  (ou  avant).  Cette  configuration  a  ete  adoptee 
en  raison  d'un  rapport  signal/bruit  bien  meilleur  que  celui  du  mode  en  retro-diffusion  ou  les 
ensembles  emission  et  reception  sont  d'un  meme  cote  de  la  veine  d'essais.  Les  trois  paires  de 
faisceaux,  qui  resultent  de  la  traversee  des  diviseurs,  sont  focalisees  avec  une  focale  de  1750mm, 
pour  constituer  le  volume  de  mesure  dont  le  diametre  utile  est  d’environ  0,35mm,  avec  un 
interfrange  commun  de  15p.m.  Dans  la  disposition  adoptee  ici,  les  directions  d'emission  des  trois 
rayonnements  sont  contenues  dans  un  meme  plan  vertical,  perpendiculaire  a  l'axe  de  la  veine.  Les 
reseaux  de  franges  sont  orientes  de  fa?on  telle  que  les  rayonnements  vert  et  bleu  permettent  la 
mesure  de  deux  composantes  de  la  vitesse  dans  un  plan  horizontal,  le  violet  donnant  la  composante 
verticale.  Les  faisceaux  traversent  des  cellules  de  Bragg  induisant  un  defilement  des  plans  de 
franges  avec  une  frequence  de  5MHz  pour  tous  les  rayonnements.  Le  sorties  numeriques  des 
compteurs  sont  connectees  a  un  ordinateur  qui  assurent  l'acquisition  et  le  traitement  des  mesures 
(voir  Fig.  3.20). 
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SCHEMA  DE  LA  PARTIE  OPTIQUE  DU  VELOCIMETRE 
LASER  TRID1MENSIONNEL  F2 

Configuration  laterale  horizontale 


Laser  2  Spectra  Physics 
utilise  en  mono  raie 
violette 


Ensemble 
monodimensionnel 
comprenant  la  division  du 
faisceau  et  la  modulation 
de  frequence 

Telescope  de  reception 
assocte  &  1  ou 

iplicateurs 


Tete  d'emission  comprenant 
un  6carteur  x  2  et  un  objectif 
de  focale  adaptable 


Ensemble  bidimensionnel  comprenant 
la  separation  des  raies  bleue  et  verte, 
division  des  faisceaux  et  leur 
modulation 
de  frequence 


Laser  1  Spectra  Physics 
utilise  en  toutes  raies 


Fig.  3.19  :  Schema  de  la  partie  optique  du  velocimetre  laser  tridirectionnel  de  la  soufflerie  F2. 
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Fig.  3.20  :  Schema  du  systeme  d'acquisition  du  velocimetre  laser  tridirectionnel  de  la  soufflerie  F2. 


Une  configuration  supplemental  a  ete  adoptee  pour  etudier  les  caracteristiques  du  jet  d'air 


comprime  sortant  du  dispositif  de  soufflage  gauche.  Pour  ces  essais,  l'ensemencement  a  ete  realise 


par  le  circuit  de  soufflage  (voir  Fig.  3.21),  ce  qui  a  permis  l'ensemencement  de  1'ecoulement  sortant 
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du  dispositif  sans  vitesse  amont  dans  la  veine  d'essai.  Le  bruleur  d'encens  etait  insere  dans  le  circuit 


en  aval  du  col  sonique. 

PRINCIPE  D'INJECTION  DE  L'ENSEMENCEMENT 
pour  les  mesures  de  sortie  de  buse 


Fig.  3.21  :  Configuration  d'ensemencement  pour  les  mesures  par  velocimetrie  laser  en  sortie  de 
buse. 

33.2.3.3.  Erreurs  et  incertitudes  de  mesure 

Les  erreurs  affectant  les  mesures  par  velocimetrie  laser  ont  plusieurs  origines  bien  definies  : 
incertitude  sur  l'etalonnage  du  velocimetre  laser  (precision  sur  la  mesure  de  l'interfrange,  de  Tangle 
entre  les  deux  directions  d'emission,  de  la  frequence  de  defilement  des  franges  provoque  par  les 
cellules  de  Bragg)  ;  incertitude  sur  la  mesure  de  la  frequence  instantanee  du  signal  capte  par  les 
compteurs  (du  au  passage  de  chaque  particule  dans  le  volume  de  mesure);  incertitude  sur  le 
traitement  statistique  opere  sur  les  mesures  instantanees  (influence  de  la  taille  de  Techantillon 
retenu,  choix  de  Tintervalle  de  confiance  de  Testimation,  correction  de  l'effet  de  biais  statistique)  ; 
incertitude  due  aux  bruits  electroniques  divers,  enfin  incertitudes  liees  aux  particules  et  a 
Tensemencement. 
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L'etalonnage  de  la  configuration  optique  assure  la  convergence  de  tous  les  faisceaux  au  point  de 


mesure  et  minimise  l'incertitude  sur  les  resultats.  Cet  etalonnage  est  effectue  en  veine  en  tenant 
compte  des  traversees  de  parois  vitrees  par  les  faisceaux  dans  la  zone  d'exploration.  H  consiste  a 
mesurer  les  angles  des  faisceaux  au  moyen  d'un  theodolite  numerique  dispose  a  proximite  du 
volume  de  mesure  et  dont  l’axe  optique  est  successivement  aligne  sur  les  rayons  lumineux.  Le 
passage  du  repere  theodolite  au  repere  soufflerie  est  defini  par  la  mesure  de  la  direction  Y  par  auto 
collimation  sur  une  paroi  laterale  de  la  veine.  Les  12  mesures  necessaires  sont  repetees  4  fois.  Une 
liaison  numerique  entre  le  theodolite  et  le  calculates  HP  de  la  soufflerie  permet  de  recueillir  ces 
mesures,  de  les  traiter,  de  les  moyenner  et  de  foumir  la  matrice  de  passage  du  repere  forme  par  les  3 
reseaux  de  franges  au  repere  soufflerie,  ainsi  que  les  3  valeurs  d'interfranges. 

II  est  en  general  difficile  de  definir  un  nombre  pour  qualifier  la  precision  des  mesures  par 
velocimetrie  laser.  En  outre,  certaines  causes  d'erreurs  ne  peuvent  etre  evaluees  qu'a  partir  de  la 
connaissance  de  la  structure  aerodynamique  que  Ton  cherche  a  mesurer.  On  pourra  trouver  des 
descriptions  detaillees  des  differentes  causes  d'erreurs  dans  les  presentations  recentes  de  Boutier 
(1999)  et  Elena  (1999).  Pour  ce  qui  concerne  les  mesures  executees  dans  la  soufflerie  F2,  les 
nombreuses  etudes  anterieures  permettent  d'avancer  les  incertitudes  suivantes  (Barberis  2000) : 

Erreurs  relatives  maximales  sur  les  composantes  moyennes  de  la  vitesse  : 

Composante  longitudinale  U/LL  ~  3,5% 

Composante  transversale  V/LL  ~  2,3% 

Composante  verticale  W/LL  ~  1 ,4% 
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Ecarts  maximaux  pour  les  composantes  normalisees  du  tenseur  de  Reynolds 


Tension  normale 

u'2  IUl  «  0,009 

Tension  normale 

T2  ml  »  0,0026 

Tension  normale 

vfi/Ul  ~  0,0036 

Tension  de  cisaillement 

uVlUl  ~  0,0025 

Tension  de  cisaillement 

uw  ml  ~  0,0035 

Tension  de  cisaillement 

Tw'iul  ~  o,ooi8 
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4. 


ESSAIS  AU  TUNNEL  HYDRODYNAMIQUE 


4.1.  Remarque  generates 

En  complement  des  etudes  effectuees  en  soufflerie,  qui  forment  la  partie  principale  de  cette  these, 
des  essais  aux  tunnels  hydrodynamiques  du  centre  de  Chatillon  de  l'Onera  ont  ete  executes.  Ces 
experiences  sont  suffisamment  differentes  et  originates  pour  etre  presentees  dans  un  chapitre  a  part. 

Les  tunnels  hydrodynamiques  de  l'Onera  sont  avant  tout  des  instruments  de  visualisation,  leur 
configuration  actuelle  ne  permettant  pas  d'effectuer  aisement  des  mesures  non  intrusives,  telles  que 
la  velocimetrie  laser  ou  la  velocimetrie  par  image  de  particules,  ni  des  mesures  de  pression  ou  bien 
de  forces.  Neanmoins,  les  tunnels  donnent  des  informations  qualitatives  tres  precieuses  sur  le 
phenomene  de  l'eclatement  tourbillonnaire,  comme  font  montre  les  nombreuses  etudes  de  Werle 
citees  plus  haut. 

Les  essais  presents  sont  inspires  d'etudes  concernant  l'eclatement  sur  des  ailes  delta  de  75°  de  fleche 
et  de  cordes  differentes  (Sarrazin  et  Solignac,  1990  ;  Sarrazin  et  Gallon,  1991).  Partant  de  ces 
resultats,  de  nouveaux  essais  ont  ete  executes  pour  etudier  l'influence  sur  la  position  du  point 
d'eclatement  d'un  controle  par  soufflage  au  bord  de  fuite  d'une  aile  delta.  La  methode  adoptee  est  un 
double  soufflage  a  l'intrados  de  l'aile,  cette  etude  prolongeant  les  travaux  de  Werle  et  Fiant  (1964), 
Helin  et  Watry  (1994),  Nawrocki  (1995),  Shih  et  Ding  (1996)  et  Vorobieff  et  Rockwell  (1998).  Ce 
dispositif  permet  de  simuler  les  reacteurs  d'un  avion  et  ainsi  de  representer  une  solution 
technologique  visant  a  recuperer  une  partie  du  jet  des  reacteurs  pour  realiser  le  soufflage. 
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4.2.  Description  de  1' experience 


4.2.1.  Les  tunnels  hydrodynamiques 

Le  centre  de  Chatillon  dispose  de  trois  tunnels  hydrodynamiques  verticaux  fonctionnant  par  vidange 
sous  Taction  de  la  pesanteur.  La  figure  4.1  presente  un  schema  des  installations.  Les  conditions  de 
fonctionnement  optimales  sont  obtenues  apres  une  tranquillisation  du  reservoir  de  remplissage.  Le 
tunnel  1  (TH1)  a  une  veine  d'essai  de  section  22x22cm2  sur  une  longueur  de  70cm.  La  structure  du 
reservoir,  ainsi  que  la  disposition  des  rampes  d'alimentation  en  eau,  permettent  une  vitesse 
d'ecoulement  a  15cm/s  pendant  une  duree  d'environ  2mn.  Le  tunnel  2  (TH2)  a  une  veine  d'essai  de 
section  45x45cm2  et  de  120cm  de  long.  II  possede  deux  circuits  de  vidange  :  le  premier  qui  permet 
une  vitesse  maximale  d'ecoulement  de  25cm/s  pendant  une  duree  de  100s  (d’ou  un  nombre  de 
Reynolds  base  sur  la  longueur  de  la  veine  Re  =  105)  ;  le  second  une  vitesse  maximale  de  150cm/s 
pendant  15s  (soit  Re  =  6xl05).  Le  tunnel  3  (TH3)  a  une  veine  de  section  80x80cm2  sur  une  longueur 
de  80cm.  La  vitesse  maximale  d'ecoulement  y  est  de  6cm/s  pour  une  duree  d'essai  de  30s.  Ce  tunnel 
est  specialise  pour  des  etudes  de  rotor  d'helicoptere. 


Fig.  4.1  :  Les  tunnels  hydrodynamiques  de  l'Onera  a  CMtillon. 
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Le  tunnel  TH2  a  ete  utilise  pour  ces  essais.  II  possede  un  reservoir  de  6600  litres  associe  a  un 
convergent  a  coefficient  de  contraction  eleve  qui  lui  assure  une  vitesse  uniforme  dans  la  veine 
d'essai.  La  chambre  de  tranquillisation  est  constituee  du  reservoir  et  d'un  filtre  en  nid  d’abeille  situe 
a  l'entree  du  convergent.  Ce  filtre  permet  d’amortir  les  turbulences  qui  se  developpent  dans  la 
chambre  de  tranquillisation  lors  du  remplissage.  II  est  important  de  noter  qu'il  est  indispensable 
d'attendre,  apres  chaque  remplissage  du  reservoir  qui  dure  environ  4mn,  de  15  a  30mn  afin  de 
tranquilliser  le  fluide.  La  vidange  du  reservoir  est  controlee  par  deux  vannes  manuelles  (une  pour 
chaque  circuit)  reliees  a  des  debitmetres  ;  ce  qui  permet  de  regler  le  debit  en  fonction  de  la  vitesse 
souhaitee.  La  veine  d'essai  est  constituee  de  quatre  fenetres  en  plexiglas  qui  permettent  des 
visualisations  de  l'ecoulement  par  des  emissions  colorees  (lignes  d'emission)  ou  par  des  bulles  d'air 
(trajectoires).  Le  tunnel  TH2  est  equipe  d'un  systeme  auxiliaire  d'injection  ou  d'extraction  de  fluide. 
Pour  1'injection,  deux  circuits  separes,  equipes  de  rotametres,  fournissent  un  debit  total  de  1  a 
2100cm3/s.  Pour  l'aspiration,  un  circuit  avec  une  motopompe  peut  capter  un  debit  de  1  a  3200cm3/s. 

La  veine  d'essai  peut  etre  equipee  de  differents  montages  : 

a  la  paroi,  sur  mat  profile  fixe  lateralement  ou  a  l'intrados  de  la  maquette, 

sur  dard  arriere, 

sur  des  supports  speciaux  permettant  des  mouvements  de  rotation  et  d'oscillation. 

Les  vitesses  des  ecoulements  sont  mesurees  par  debitmetre  electromagnetique  ou  a  partir  de 
visualisations. 
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4.2.2.  La  maquette 


Les  essais  au  tunnel  hydrodynamique  ont  ete  effectues  sur  une  maquette  d'aile  delta  constituee  d'une 
plaque  plane  en  acier  inoxydable  de  5mm  d'epaisseur  avec  des  bords  d'attaques  aigus  biseautes  a 
15°  cote  intrados.  L'angle  de  fleche  est  de  75°,  la  corde  c  de  400mm  ;  ce  qui  correspond  a  une 
envergure  de  214mm  au  bord  de  fuite.  La  geometrie  et  les  caracteristiques  principales  de  la 
maquette  sont  precisees  sur  la  figure  4.2. 


Rear  view 


Fig.  4.2  :  Maquette  de  l'aile  delta  configuree  pour  le  soufflage  au  bord  de  fuite. 

La  maquette  est  equipee  de  dix  orifices  permettant  remission  des  colorants,  cinq  sur  chaque  cote  de 
l'aile.  Les  orifices  sont  situes  a  l'apex  et  le  long  du  bord  d'attaque  a  30,  50,  90  et  130mm  de  l'apex. 
Deux  dispositifs  de  soufflage  sont  fixes  sur  l'intrados  de  l'aile.  Les  sorties  des  buses  (nozzles) 
d'injection  de  l'eau  sont  perpendiculaires  au  bord  de  fuite  de  la  maquette  et  alignees  parallelement  a 
l'intrados  dans  la  direction  de  l'ecoulement  amont.  Le  soufflage  est  assure  par  deux  circuits 
identiques,  symetriques  et  independants  l'un  de  l'autre.  Les  buses  ont  chacune  une  section 
rectangulaire  de  surface  1,209cm2.  Rappelons  que  ce  systeme  permet  de  modifier  le  gradient  de 
pression  au  bord  de  fuite  ;  ce  qui  influence  la  position  de  l'eclatement. 
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4.2.3.  Montage  de  la  maquette  dans  la  veine  de  TH2 

La  maquette  est  fixee  sur  la  paroi  amovible  de  la  veine  d'essais  par  un  dard  profile  arriere.  Le 
montage  permet  de  regler  l'incidence  et  le  derapage  de  l'aile  delta  manuellement  (voir  Fig.  4.3). 
L'angle  d'incidence  est  indique  sur  la  paroi  et  le  derapage  est  regie  visuellement  pendant  les 
premiers  essais.  Cependant,  ne  disposant  pas  de  moyens  pour  controler  avec  precision  l'incidence  et 
le  derapage,  des  erreurs  dans  la  mesure  de  ces  angles  peuvent  apparaitre  et  entrainer  des  incertitudes 
dans  le  traitement  et  l'interpretation  des  observations.  Les  buses  situees  sur  l'intrados  de  la  maquette 
et  le  dispositif  de  distribution  du  fluide  utilise  pour  le  soufflage  sont  connectes  par  des  tubes  passant 
a  l'intrados  de  l'aile  et  le  long  du  dard.  Ils  sortent  de  la  veine  par  des  orifices  pratiques  dans  la  paroi 
amovible.  Les  buses  ainsi  que  le  dispositif  de  soufflage  ne  sont  pas  representes  sur  la  figure  4.3. 


Fig.  4.3  :  Montage  a  TH2  (1)  Mecanisme  pour  regler  l'incidence  de  la  maquette.  (2)  Aile  delta  a  15° 
d'incidence.  (3)  Aile  delta  a  65°  d'incidence.  (4)  Dard  profile  arriere.  (5)  Apex  de  la  maquette. 
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4.3.  Moyens  de  visualisation 

Les  visualisations  s'effectuent  par  emission  de  colorants  composes  de  particules  de  silicone  en 
suspension  dans  de  l’eau  et  de  gouaches  de  differentes  couleurs  (bleu,  rouge,  vert,  etc.).  La  densite 
du  colorant  est  egale  a  la  densite  de  l'eau  pour  eviter  les  effets  de  flottaison.  Les  reservoirs  de 
colorants  sont  situes  au  meme  niveau  que  le  reservoir  d'eau  du  tunnel.  L'alimentation  s'effectue  par 
gravite  dans  des  tuyaux  jusqu'au  panneau  de  controle  ou  le  debit  de  chaque  colorant  est  regie  par 
une  vanne.  Ces  colorants  sont  emis  par  les  orifices  places  de  chaque  cote  de  la  maquette.  Le  reglage 
du  debit  des  colorants  permet  d'optimiser  la  visualisation  du  phenomene  d'eclatement  sans  modifier 
l'ecoulement. 

L'ecoulement  est  eclaire  par  des  projecteurs  a  lentille  de  Fresnel  equipes  de  diaphragmes  a  fentes 
pour  obtenir  de  minces  tranches  de  lumiere.  Dans  ce  type  de  tunnel,  il  est  egalement  possible  de 
faire  des  visualisations  par  bulles  d'air  ou  d'hydrogene.  Ces  traceurs  n'ont  pas  ete  employes  au  cours 
de  la  presente  campagne  d'essais. 

La  premiere  partie  de  la  campagne  d'essais  a  ete  enregistree  par  un  camescope  video  de  format  8mm 
(72  plans  de  30s),  la  seconde  partie  par  une  camera  professionnelle  de  format  BVU  (68  plans  de 
30s).  Par  la  suite,  ces  deux  enregistrements  ont  ete  transferes  sur  deux  cassettes  de  format  VHS  qui 
permettent  le  depouillement,  le  traitement  et  l'exploitation  des  donnees  a  une  frequence  de  25Hz  (25 
cliches  par  seconde).  Enfin,  des  photographies  de  l'ecoulement  ont  ete  prises  (18  cliches).  Les 
cameras  et  l'appareil  photo  sont  disposes  perpendiculairement  a  la  veine  d'essai  et  parallelement  a 
l'ecoulement,  a  une  hauteur  correspondant  a  la  maquette  sans  incidence. 
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Afin  de  s'assurer  que  I'on  est  bien  en  regime  etabli  et  de  pouvoir  comparer  facilement  les  resultats, 
tous  les  essais  ont  ete  effectues  entre  deux  hauteurs  d'eau  fixees,  dont  la  premiere  correspond  au 
debut  de  1  enregistrement  et  la  seconde  a  la  fin  de  l'essai.  L'enregistrement  dune  mire,  placee  sur 
l'extrados  de  l'aile,  a  permis  de  definir  une  echelle  et  de  negliger  Tangle  entre  la  camera  et  l'extrados 
de  l'aile.  Par  ailleurs,  les  positions  sont  adimensionnees  par  la  corde  de  l'aile  mesuree  sur  l'image 
video.  Une  analyse  cliche  par  cliche  de  la  position  par  rapport  a  l'apex  du  point  d'eclatement  sur 
l'aile,  cote  gauche  Xbg  et  c6te  droit  Xbj,  a  ete  realisee  sur  une  duree  d'enregistrement  de  30s. 
L'incertitude  de  la  distance  mesuree  est  estimee  a  2mm.  Cette  incertitude  est  due  a  l'imprecision  de 
l'image  du  repere  sur  l'ecran  et  a  1'evaluation  a  l'ceil  de  la  position  du  point  d'eclatement. 

4.4.  Resultats 

4.4.1.  Cas  nominal,  sans  soufflage 

L'ecoulement  tourbillonnaire  a  ete  etudie  aux  angles  d'incidence  de  20°,  27°,  30°  et  35°.  Tous  les 
essais  ont  ete  executes  a  des  vitesses  amont  U«,  de  lOcm/s  et  20cm/s  (Rec  =  4xl05  et  8xl05 
respectivement). 

La  figure  4.4  montre  la  position  du  point  d'eclatement  Xb/c  sur  l'extrados  en  fonction  du  temps  pour 
les  conditions  nominales  avec  UTC  =  lOcm/s  et  une  incidence  a  =  35°.  La  valeur  Xb/c  egale  a  1 
correspond  a  une  position  de  l'eclatement  situe  au  niveau  du  bord  de  fuite  de  l'aile,  ou  en  aval  de 
celui-ci.  Une  valeur  egale  a  zero  indique  un  eclatement  a  l'apex  de  l’aile.  Ce  trace  met  en  evidence 
des  oscillations  de  la  position  du  point  ayant  une  amplitude  de  5%  de  la  corde  autour  d'une  position 
moyenne.  Ce  trace  montre  aussi  que  les  positions  d'eclatement  droite  et  gauche  ne  sont  pas 
symetriques  ;  ce  qui  peut  etre  du  a  une  mise  en  derapage  de  la  maquette  dans  la  veine  d'essai. 
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Fig.  4.4  :  Position  de  l'eclatement  en  fonction  du  temps  pour  LL  =  lOcm/s  et  a  =  35°,  sans  controle. 
Gauche  =  ligne  noire.  Droite  =  ligne  grise. 

La  figure  4.5  presente  la  position  moyenne  temporelle  /c  du  point  d'eclatement.  Elle  permet  de 
comparer  les  resultats  obtenus  en  configuration  nominale  pour  des  incidences  a  =  21°,  32°,  34°,  35° 
et  40°  et  pour  les  vitesses  LL  =  10  et  20cm/s.  Les  positions  moyennes  Xb  /c  sont  obtenues  a  partir 

de  1500  valeurs  instantanees.  Les  valeurs  deXb  /c,  gauche  et  droite,  sont  reliees  par  des  lignes 

pour  faciliter  Interpretation  des  resultats  relatifs  a  chaque  condition  d'essai.  Cette  figure  met  aussi 
en 

evidence  la  dissymetrie  de  la  position  du  point  d'eclatement.  L'examen  des  resultats  pour 
LL=  lOcm/s  montre  que  le  point  d'eclatement  se  rapproche  de  l'apex  de  l'aile  lorsque  l'incidence 

augmente.  A  une  incidence  de  21°,  les  Xb  /c ,  gauche  et  droite,  varient  de  0,8  a  0,94.  Pour  une 
incidence  de  35°,  les  eclatements  sont  plus  proches  de  l'apex  et  les  valeurs  de  Xb  /c  sont  comprises 
entre  0,63  et  0,55.  A  a  =  40°,  la  tendance  se  poursuit  avec  des  valeurs  de  Xb  /c  dans  l'intervalle 
0,28  -  0,35.  Les  resultats  sont  similaires  pour  une  vitesse  amont  de  20cm/s,  ce  qui  confirme 
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l'insensibilite  de  la  position  du  point  d'eclatement  au  nombre  de  Reynolds.  Sur  la  partie  droite  de 
cette  figure,  sont  representes  les  ecarts-types  cote  gauche  et  cote  droit  de  l'aile  qui  correspondent 
aux  variations  de  la  position  du  point  d'eclatement  autour  de  la  valeur  moyenne.  Ces  valeurs  sont 
assez  constantes  pour  toutes  les  incidences  et  vitesses  considerees,  avec  toutefois  une  legere 
tendance  a  diminuer  avec  l'augmentation  de  la  vitesse  amont. 


Fig.  4.5  :  Positions  moyennes  du  point  d'eclatement  en  fonction  de  l'incidence  et  de  la  vitesse  amont 
et  ecarts-types  correspondants.  Sans  soufflage. 

4.4.2.  Soufflage  au  bord  defuite 

Les  soufflages  utilises  pour  cette  campagne  ont  ete  definis  pour  avoir  des  rapports  VR  =  [vitesse  de 
soufflage/vitesse  amont]  de  5,  10  et  15  de  chaque  cote.  Ces  valeurs  correspondent  a  des  debits  de 
soufflage  de  60,45,  120,9  et  181,3cm3/s  pour  une  vitesse  amont  I_L  de  lOcm/s  et  de  120,9,  241,8  et 
362,7cm3/s  pour  LL  =  20cm/s.  Le  soufflage  a  ete  mis  en  marche  avant  chaque  essai  pour  assurer 
1'etablissement  des  jets  et  eviter  des  delais  temporels  et  des  effets  instationnaires  associes  a  des 
instabilites  dans  le  debit  injecte. 
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L'influence  d'un  soufflage  dissymetrique,  puis  symetrique,  pour  les  conditions  d'essais  a  =  35°  et 


Uoo  =  lOcm/s  est  analysee  dans  ce  qui  suit.  Les  resultats  obtenus  aux  autres  incidences  et  vitesses 
amont  ont  suivi  les  memes  tendances  ;  ils  ne  seront  done  pas  presentes.  Tous  les  resultats  avec 
soufflage  sont  compares  a  ceux  des  figures  4.4  et  4.5  qui  represented  les  donnees  de  cas  nominaux, 
sans  soufflage. 

Les  premiers  essais  ont  ete  effectues  avec  un  soufflage  symetrique,  les  debits  sortant  de  chaque  buse 
etant  identiques.  Les  configurations  de  soufflage  dissymetriques  ont  ete  realisees  par  arret  du  debit 
sortant  de  l'une  des  buses.  Les  traces  en  fonction  du  temps  des  positions  d'eclatement  pilotees  par  le 
soufflage  sont  presentes  sur  les  figures  4.6,  4.7  et  4.8.  Chaque  figure  presente  les  trois 
configurations  de  soufflage  pour  un  meme  rapport  vitesse  de  soufflage/vitesse  amont  (soit  Vr  =  5, 
10  et  15).  Comme  pour  la  figure  4.4,  les  valeurs  de  Xb  /c  gauche  sont  indiquees  par  une  ligne  noire 
et  les  valeurs  droite  par  une  ligne  grise.  Les  positions  d'eclatement  droite  et  gauche  representees 
Figs.  4.6,  4.7  et  4.8  ont  ete  egalement  moyennees  en  temps  et  les  resultats  de  l'operation  sont  traces 
sur  la  figure  4.9.  Les  valeurs  de  Xb  /c,  gauche  et  droite,  sont  reliees  par  des  lignes  pour  faciliter 
l'interpretation  des  resultats  relatifs  a  chaque  condition  de  soufflage. 


4.4.2. 1.  Influence  du  soufflage  pour  le  rapport  de  vitesses  Vr  =  5 

La  figure  4.6  contient  trois  traces  relatifs  a  un  rapport  Vr  egal  a  5.  La  figure  4.6a  montre  l'influence 
d'un  soufflage  dissymetrique  avec  un  debit  nul  cote  droit  et  egal  a  60,45cm3/s  cote  gauche.  En 
comparant  ce  trace  avec  la  figure  4.4,  on  constate  que  le  soufflage  a  gauche  fait  reculer  l'eclatement 
du  tourbillon  gauche.  Maintenant,  l'abscisse  Xb/c  pour  le  tourbillon  gauche  vaut  0,71  ;  ce  qui 
represente  un  deplacement  de  8%  de  corde  en  direction  du  bord  de  fuite.  En  revanche,  ce  soufflage 
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a  gauche  fait  remonter  l'eclatement  du  tourbillon  droit  vers  l'apex,  son  abscisse  Xb  /c  valant  0,40  ; 
ce  qui  represente  un  deplacement  vers  l'amont  de  15%  de  corde. 

La  figure  4.6b  montre  l'influence  d’un  soufflage  dissymetrique  inverse  du  cas  precedent.  On  observe 
que  l'abscisse  Xb/c  pour  le  tourbillon  droit  est  egale  a  0,70  quand  il  y  a  soufflage  ;  done 
l'eclatement  a  ete  deplace  vers  le  bord  de  fuite  de  15%  de  corde.  Comme  dans  le  cas  precedent, 
l'eclatement  du  tourbillon  gauche,  qui  n'est  pas  sous  l'influence  directe  du  contr61e,  est  remontee 
vers  l'apex,  l'abscisse  Xb/c  valant  0,51,  soit  un  deplacement  de  10%  de  corde  en  direction  de 
l'amont. 

La  figure  4.6c,  montre  l'influence  d’un  soufflage  symetrique.  Ici,  les  deux  eclatements  reculent, 
l'abscisse  Xb  /c  pour  le  tourbillon  gauche  etant  egale  a  0,66  et  celle  du  tourbillon  droit  a  0,57.  Les 

deux  eclatements  ont  done  ete  deplaces  vers  le  bord  de  fuite  de  3%  de  corde. 
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Fig.  4.6  :  Position  de  l'eclatement  en  fonction  du  temps  pour  U„  =  lOcm/s,  a  =  35°,  Vr  =  5.  (a) 
Soufflage  dissymetrique  a  gauche,  (b)  Soufflage  dissymetrique  a  droite.  (c)  Soufflage  symetrique. 
Gauche  =  ligne  noire.  Droite  =  ligne  grise. 


4A.2.2.  Influence  du  soufflage  pour  le  rapport  de  vitesses  Vr  =  10 

La  figure  4.7  represente  les  trois  memes  configurations  de  soufflage  que  celles  de  la  figure.  4.6, 
mais,  dans  ce  cas,  le  debit  est  porte  a  120,9cm3/s,  ce  qui  donne  un  rapport  de  vitesses  VR  =  10.  La 
figure  4.7a  montre  l'influence  d'un  soufflage  dissymetrique  avec  soufflage  nul  cote  droit  et  non  nul 
a  gauche.  En  comparant  ce  trace  avec  la  figure  4.4,  on  observe  que  les  eclatements  gauche  et  droit 
sont,  tous  deux,  remontes  vers  l'apex.  L'abscisse  Xb  /c  du  tourbillon  gauche  est  de  0,61  et  celle  du 
droit  de  0,51.  Les  points  d’eclatements  ont  ainsi  ete  deplaces  vers  l'amont,  respectivement,  de  2%  et 
4%  de  corde.  Du  fait  de  l'incertitude  sur  les  mesures  (2%  de  corde  sur  la  mesure  de  la  position  de 
l'eclatement),  on  ne  peut  pas  affirmer  que  l'eclatement  cote  gauche  s'est  deplace. 
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La  figure  4.7b  montre  l'influence  d'un  soufflage  dissymetrique  inverse  du  cas  precedent. 
L'eclatement  du  tourbillon  droit  a  recule,  son  abscisse  Xb  /c  devenant  egale  a  0,63  ;  ce  qui  traduit 
un  deplacement  vers  le  bord  de  fuite  de  9%  de  corde.  Dans  ce  cas,  l'eclatement  du  tourbillon 
gauche,  qui  n'est  pas  sous  l'influence  directe  du  controle,  est  remonte  vers  l'apex  sur  une  distance  de 
26%  de  corde. 


La  figure  4.7c,  montre  l'influence  d'un  soufflage  symetrique.  Maintenant,  les  eclatements  ont  tous 
deux  avance,  l'abscisse  Xb  /c  pour  le  tourbillon  gauche  etant  egale  a  0,45  et  celle  du  droit  a  0,52. 
Les  eclatements  se  sont  done  respectivement  deplaces  de  18%  et  3%  de  corde  en  direction  de  l'apex. 


Fig.  4.7  :  Position  de  l'eclatement  en  fonction  du  temps  pour  LL  =  lOcm/s,  a  =  35°,  Vr  =  10.  (a) 
Soufflage  dissymetrique  a  gauche,  (b)  Soufflage  dissymetrique  a  droite.  (c)  Soufflage  symetrique. 
Gauche  =  ligne  noire.  Droite  =  ligne  grise. 
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4.4.2. 3.  Influence  du  soufflage  pour  le  rapport  de  vitesses  Vr  =  15 

La  figure  4.8  represente  les  trois  memes  configurations  de  soufflage  que  pour  les  figures.  4.6  et  4.7, 
mais  avec  un  debit  de  soufflage  porte  a  181,35cm3/s,  d'ou  une  valeur  VR  =  15.  La  figure  4.7a 
montre  l'influence  d'un  soufflage  uniquement  cote  gauche.  On  observe  que  l'eclatement  du 
tourbillon  gauche  a  recule,  son  abscisse  Xb  /c  etant  egale  a  0,66,  ce  qui  donne  un  deplacement  de 
3%  de  corde  en  direction  du  bord  de  fuite.  Dans  ce  cas,  la  position  d'eclatement  du  tourbillon  droit, 
qui  n'est  pas  sous  l'influence  direct  du  contr61e,  est  remontee  vers  l'apex  sur  une  distance  de  25%  de 
corde. 


Fig.  4.8  :  Position  de  l'eclatement  en  fonction  du  temps  pour  LL  =  lOcm/s,  a  =  35°,  Vr  =  15.  (a) 


Soufflage  dissymetrique  a  gauche,  (b)  Soufflage  dissymetrique  a  droite.  (c)  Soufflage  symetrique. 


Gauche  =  ligne  noire.  Droite  =  ligne  grise. 


La  figure  4.8b  montre  l'influence  d'un  soufflage  dissymetrique  inverse  du  cas  precedent.  L'abscisse 
Xb  /c  pour  le  tourbillon  droit  est  egale  a  0,63,  soit  un  deplacement  de  9%  de  corde  en  direction  du 
bord  de  fuite.  Dans  ce  cas,  l'eclatement  du  tourbillon  gauche,  qui  n'est  pas  sous  l’influence  directe 
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du  controle,  est  remonte  vers  l'apex  d'environ  31%  de  corde.  La  figure  4.8c,  montre  l'influence  d'un 
soufflage  symetrique.  Les  eclatements  ont  ici  tous  deux  avance  vers  l'apex,  de  23%  de  corde  pour  le 
tourbillon  gauche,  de  4%  pour  le  droit. 

4.4.2.4.  Bilan  des  effets  etudies 

La  figure  4.9  est  un  bilan  des  figures  4.6,  4.7  et  4.8  qui  met  en  evidence  l’influence  du  soufflage  sur 
la  position  d'eclatement.  Elle  represente  les  moyennes  temporelles  des  positions  d'eclatement  (a  peu 
pres  1500  donnees  instantanees  pour  chaque  point).  Les  deux  points  marques  par  des  "X",  et  relies 
par  une  ligne  en  gras,  sont  les  abscisses  Xb/c,  gauche  et  droite,  du  cas  nominal.  II  existe  une 
dissymetrie  entre  ces  deux  positions  probablement  due  a  un  derapage  favorisant  l'eclatement  a 
gauche.  Les  symboles  vides  montrent  les  positions  moyennes  d'eclatement  sous  l'effet  de  soufflage 
dissymetrique  a  gauche  et  les  symboles  noirs  les  positions  sous  l'influence  de  soufflage 
dissymetrique  a  droite.  Enfin,  les  trois  paires  de  symboles  gris  representent  les  Xb  /c  avec 
soufflage  symetrique. 
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Fig.  4.9  :  Positions  moyennes  de  l'eclatement  pour  LL  =  lOcm/s,  a  =  35°  et  VR  =  5,  10  et  15  en 
configurations  symetrique  et  dissymetrique. 
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Les  trois  resultats  avec  soufflage  a  gauche  sont  relies  par  un  segment  a  pente  negative  entre  les 


points  gauche  et  droite,  ce  qui  montre  que  les  eclatements  sous  controle  sont  toujours  plus  aval  que 
ceux  sans  controle.  II  en  est  de  meme  pour  les  trois  cas  de  soufflage  a  droite.  Done,  pour  les 
conditions  de  soufflage  dissymetriques,  les  positions  d'eclatement  du  cote  sous  controle  sont 
deplacees  vers  le  bord  de  fuite,  par  rapport  a  la  position  moyenne  du  cas  nominal,  a  l'exception  du 
cas  ou  VR  =  10  du  cote  gauche.  De  la  meme  maniere,  les  positions  moyennes  du  c6te  sans  controle 
sont  toutes  deplacees  vers  l'apex. 

Les  resultats  relatifs  au  soufflage  symetrique  sont  indiques  par  les  symboles  gris  sur  la  figure  4.9. 
Sous  l'influence  du  soufflage  symetrique  avec  un  rapport  VR  egal  a  5,  les  positions  Xb/c  des  deux 
tourbillons  sont  deplacees  vers  l'aval  de  3  a  5%  de  corde.  Avec  une  augmentation  de  VR  jusqu'a  10, 
puis  a  15,  les  positions  d'eclatement  ont  systematiquement  remonte  vers  l'apex.  Pour  le  meme  type 
de  soufflage  (symetrique),  1’evolution  des  positions  d'eclatement  moyennes  en  fonction  de  VR  est 
identique  a  LL  =  20cm/s  et  IL  =  lOcm/s.  Ces  resultats  confirment,  une  fois  encore,  la  faible 
influence  du  nombre  de  Reynolds  sur  l'eclatement  et  son  controle.  Dans  ce  cas,  un  trop  grand 
accroissement  d'un  debit  de  soufflage  symetrique  au  bord  de  fuite  a  une  influence  negative.  Cette 
avancee  de  l'eclatement  est  associee  a  l'augmentation  du  gradient  de  pression  resultant  de  l'effet 
d'obstacle  des  jets,  gradient  jouant  un  role  essentiel  comme  il  a  deja  ete  dit. 


4.5.  Discussion 

Dans  les  etudes  de  soufflage  au  bord  de  fuite  faites  par  d'autres  auteurs,  les  maquettes  et  les  buses 
sont  largement  differentes  ;  ce  qui  rend  difficile  une  comparaison  directe  de  l'influence  du  soufflage 
sur  l'eclatement.  De  plus,  certaines  de  ces  experiences  ont  ete  effectuees  avec  des  buses  orientables 
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permettant  un  soufflage  sous  des  angles  varies.  Egalement,  tout  le  monde  n’a  pas  calcule  le 
coefficient  de  quantite  de  mouvement  de  soufflage  en  utilisant  les  memes  expressions  ;  ce  qui 
complique  encore  les  comparaisons.  Si  on  prend  une  definition  commune  =  QmVjet/q<*>Saiie,  les 
valeurs  maximales  de  sont :  1,54  pour  Helin  (1994)  et  Nawrocki  (1995) ;  5,26  pour  Shih  et  Ding 
(1996) ;  0,26  pour  Vorobieff  et  Rockwell  (1998)  et  2,54  pour  les  presentes  experiences.  Seuls  Shih 
et  Ding  ont  effectue  des  essais  avec  un  coefficient  de  soufflage  plus  eleve. 

En  revanche,  le  rapport  Vr  maximal  realise  dans  les  essais  de  Shih  et  Ding  (1996)  etait  egal  a  8. 
Pour  Vr  =  5,  leurs  resultats  montrent  un  deplacement  de  l'eclatement  en  direction  du  bord  de  fuite 
compris  entre  5%  et  10%  de  corde,  quel  que  soit  le  type  de  controle  (dissymetrique  ou  symetrique). 
Les  presents  resultats  mettent  en  evidence  une  efficacite  du  controle  symetrique  analogue  a  celle 
observee  dans  les  experiences  de  ces  auteurs.  II  faut  noter  que  les  resultats  venant  des  essais  d'autres 
auteurs  presentent  les  positions  moyennes  d'eclatement  sans  expliquer  la  maniere  dont  elles  ont  ete 
calculees  (nombre  de  points  de  donnees,  temps  d'acquisition,  etc.).  II  n'est  pas  non  plus  precise  si  les 
positions  ont  ete  acquises  d'un  cote  de  l'aile  ou  des  deux.  En  revanche,  les  experiences  avec  des 
buses  orientables  mettent  en  evidence  la  capacite  de  ces  buses  a  manipuler  separement  les  positions 
d'eclatement  sur  l'extrados  de  l'aile.  Les  resultats  montrent  aussi  que,  pour  un  rapport  VR  fixe,  plus 
on  augmente  l'angle  de  soufflage  par  rapport  a  l'extrados  de  l'aile,  meilleure  est  l'efficacite. 

Les  resultats  deja  publies  suggerent  que,  plus  on  augmente  la  vitesse  de  soufflage  ou  le  debit  de 
soufflage,  plus  on  peut  deplacer  l'eclatement  vers  le  bord  de  fuite.  Les  presents  resultats  confirment 
cette  tendance,  l’eclatement  sous  controle  ayant  ete  deplace  vers  l'aval  pour  toutes  les  conditions  de 
soufflage  dissymetrique.  En  revanche,  l'eclatement  hors  controle  est  remonte  vers  l'apex  pour  tous 
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les  soufflages  dissymetriques.  Done,  il  y  a  un  effet  adverse,  probablement  du  au  gradient  de 
pression  qui,  au  bord  de  fuite,  modifie  la  structure  tourbillonnaire  du  cote  sans  controle.  On  peut 
envisager  que  le  jet  influence  la  structure  de  l'ecoulement  derriere  l'aile  d'une  fagon  telle  qu'une 
compression  plus  forte  se  produise  sur  l’autre  moitie  de  l'aile.  Ce  point  de  vue  meriterait  d'etre 
conforte  par  des  experiences  supplementaires  ou  eventuellement  des  calculs. 

Avec  un  soufflage  symetrique,  les  presents  resultats  montrent  que  l'influence  du  soufflage  sur 
1'eclatement  reste  positive  jusqu’a  une  valeur  limite  de  VR.  Au-dela,  le  soufflage  symetrique  a  une 
influence  negative  en  faisant  remonter  1'eclatement  vers  l'apex.  Cette  limite  est  situee  entre  Vr  =  5 
et  VR  =  10,  l'influence  du  soufflage  symetrique  a  VR  =  5  etant  positive  alors  qu'elle  est  negative 
pour  VR  =  10.  Ces  resultats  vont  a  l’encontre  des  constatations  et  des  donnees  publiees  par  d'autres 
auteurs  qui  n'ont  jamais  effectue  des  essais  avec  des  VR  suffisants  pour  pouvoir  mettre  en  evidence 
cette  limite.  Ces  resultats  laissent  supposer  qu'il  existe  une  limite  sur  l'efficacite  du  soufflage 
symetrique  au  bord  de  fuite. 

Cette  technique  de  controle  a  montre  sa  capacite  a  piloter  les  positions  d'eclatement  sur  l'extrados. 
Son  efficacite  depend  du  debit  de  soufflage,  de  la  configuration  des  buses  et  de  l'orientation  du 
soufflage.  Malgre  l'analogie  entre  les  buses  au  bord  de  fuite  et  les  reacteurs  d'un  avion,  les  resultats 
de  ces  essais  ne  permettent  pas  d'envisager  un  usage  pratique  de  cette  technique  pour  le  controle  de 
1'eclatement  tourbillonnaire.  Une  efficacite  veritable  de  cette  methode  implique  une  orientation 
convenable  des  jets  (Shih  et  Ding  1996).  II  va  done  en  resulter,  d'une  part  une  perte  de  poussee, 
d'autre  part  des  contraintes  technologiques  lourdes  imposees  par  le  mecanisme  de  deflexion  des 
tuyeres. 
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4.6.  Conclusions 


Le  controle  de  l’eclatement  tourbillonnaire  par  soufflage  a  ete  etudie  au  tunnel  hydrodynamique  sur 
une  aile  delta  de  75°  de  fleche  munie  de  deux  buses  placees  au  bord  de  fuite.  Le  soufflage  a  ete 
pratique  en  configurations  symetrique  (les  memes  debits  sortant  les  deux  buses)  et  dissymetrique 
(une  buse  avec  un  debit  nul).  Le  controle  dissymetrique  a  deplace  vers  l'aval  l'eclatement  sous 
controle,  pour  toutes  les  conditions  de  soufflage.  En  revanche,  l'eclatement  sans  controle  est 
remonte  vers  1'apex  pour  les  memes  conditions.  Avec  un  soufflage  symetrique,  les  resultats 
montrent  que  l'influence  sur  l'eclatement  reste  positive  jusqu'a  une  valeur  limite  de  VR.  Au-dela  de 
cette  limite,  le  soufflage  symetrique  fait  remonter  l'eclatement  vers  l'apex  de  l'aile. 
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5. 


CAS  NOMINAL 


5.1.  Remarques  generates 

Le  champ  aerodynamique  se  developpant  au-dessus  de  l'aile  a  ete  etudie  dans  le  cas  nominal,  c'est- 
a-dire  sans  controle.  L'objet  de  cette  partie  de  l'etude  experimentale  est  d’examiner  en  detail  les 
caracteristiques  de  l'ecoulement  tourbillonnaire  et  de  son  eclatement.  Ces  donnees  fournissent  de 
nouveaux  renseignements  sur  l'ecoulement  permettant  de  mieux  comprendre  des  proprietes  encore 
peu  mises  en  evidence  par  les  methodes  experimentales  et  qui  aident  a  la  comprehension  des 
phenomenes  (specifiquement  les  mesures  dans  la  nappe  de  cisaillement  dont  l'enroulement  forme 
les  tourbillons).  Par  ailleurs,  les  presents  resultats  sont  compares  a  des  experiences  similaires  pour 
verifier  les  resultats  publies  anterieurement.  Enfin,  cet  examen  du  cas  nominal  etablit  une  base  de 
donnees  devant  servir  de  references  pour  les  experiences  avec  controle.  Cette  base  permettra  de 
comprendre  le  mecanisme  du  controle  par  soufflage  et  son  influence  sur  le  tourbillon,  ainsi  que  sur 
la  position  de  l'eclatement. 

Les  experiences  ont  ete  realisees  sur  une  aile  delta  de  70°  d'angle  de  fleche,  placee  dans  un 
ecoulement  subsonique  incompressible.  Les  essais  ont  ete  executes  sous  les  conditions  ambiantes  de 
pression  et  de  temperature,  pour  des  vitesses  amont  comprises  entre  15  et  40m/s,  pour  les 
tomoscopies  laser  et  les  visualisations  parietales,  et  des  vitesses  LL  variant  de  10  a  75m/s  pour  les 
releves  de  pression  parietale.  A  cette  gamme  de  vitesses,  correspond  un  nombre  de  Reynolds 
calcule  avec  la  corde  de  l'aile  (c  =  950mm)  allant  de  6,54x10s  a  4,91xl06.  Des  angles  d'incidence  a 
variant  entre  20°  et  40°  ont  ete  etudies  par  tomoscopie  laser,  visualisations  parietale  et  mesure  des 
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pressions  a  la  paroi.  Les  mesures  par  velocimetrie  laser  ont  ete  effectuees  pour  des  vitesses  amont 


de  24  et  40m/s  et  des  incidences  de  26°,  27°  et  30°. 

En  premier  lieu,  la  position  de  l'eclatement  sur  l'aile  a  ete  detectee  au  moyen  de  tomoscopies  laser. 
Ces  resultats  ont  permis  de  determiner  la  position  moyenne  de  l'eclatement,  ainsi  que  la  frequence 
d'oscillation  longitudinale  de  l'eclatement  autour  du  point  moyen. 

Les  visualisations  parietales  ont  permis  de  definir  le  spectre  des  lignes  de  frottement  parietal,  dont 
l'examen  revele  les  lignes  de  separation  ou  d'attachement  de  l'ecoulement.  Ces  lignes  particulieres 
sont  la  trace  sur  la  surface  de  la  maquette  des  decollements  et  des  tourbillons  qui  se  developpent 
dans  le  champ  aerodynamique  tridimensionnel.  A  partir  de  ces  visualisations,  on  recherche  des 
indications  sur  l'influence  de  l'eclatement  sur  les  spectres  parietaux  en  utilisant  les  resultats  de  la 
tomoscopie  laser  comme  repere. 

Les  mesures  de  pression  parietale  avaient  pour  objectif  de  determiner  l'influence  des  tourbillons  sur 
le  champ  de  pression,  permettant  ainsi  d’evaluer  les  efforts  agissant  sur  l'extrados  de  l'aile  et  aussi 
de  detecter  la  position  du  point  d'eclatement. 

La  velocimetrie  laser  tridirectionnelle  a  permis  des  mesures  moyennees  du  champ  de  vitesse  autour 
de  l'aile.  Ces  mesures  ont  ete  executees  dans  l'ecoulement  tourbillonnaire  en  amont  de  l'eclatement, 
dans  la  region  de  l'eclatement  et  en  aval  de  ce  dernier,  dans  la  zone  de  recirculation. 
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5.2.  Visualisations  par  tomoscopie  laser 

Les  tomoscopies  laser  ont  ete  executees  dans  le  but  de  determiner  la  position  de  l'eclatement  des 
tourbillons  principaux  en  fonction  de  l'incidence  de  la  maquette.  Des  photographies  et  des  videos 
ont  mis  en  evidence  le  developpement  des  tourbillons  sur  l'extrados  de  l'aile.  L'analyse  quasi- 
qualitative  des  images  de  tomoscopie  laser  permet  l'identification  des  positions  moyenne  et 
instantanee  de  l'eclatement.  La  position  instantanee  est  representee  par  Xb  qui  est  la  distance  entre 
l'apex  de  l'aile  et  le  debut  de  l’eclatement,  suivant  la  direction  X.  La  distance  Xb  est  mesuree  sur 
chaque  photographic,  ou  sur  les  films  video,  en  utilisant,  soit  un  repere  trace  sur  l'extrados  de  l'aile, 
soit  une  mire  placee  dans  le  plan  laser  enregistre.  Compte  tenu  de  la  taille  des  maquettes  et  de  la 
nature  du  phenomene,  l'incertitude  des  mesures  est  de  l'ordre  de  1%  de  la  corde.  Les  abscisses 
relatives  aux  tourbillons  gauche  et  droit  sont  respectivement  denommees  Xbg  et  Xbd.  Ces  valeurs 
sont  adimensionnees  par  la  corde  c  de  l'aile,  donnant  une  abscisse  Xb/c  qui  represente  la  position  de 
l'eclatement  sur  l'extrados  de  l'aile  en  pourcentage  de  la  corde.  Cette  grandeur  prend  la  valeur  zero  a 
l'apex  de  l'aile  et  la  valeur  un  au  bord  de  fuite.  La  moyenne  temporelle  de  plusieurs  valeurs  de  Xb/c 
est  indiquee  par  le  symbole  Xh  /  c . 

Une  vue  superieure  longitudinale  de  tomoscopie  laser  a  ete  deja  presentee  Fig.  3.16.  Cette  image 
montre  le  developpement  du  tourbillon  gauche  depuis  l'apex  jusqu'a  la  zone  de  recirculation  pres  du 
bord  de  fuite.  Ces  resultats,  et  d'autres  similaires,  permettent  la  localisation,  en  fonction  de  Tangle 
d'incidence,  du  cceur  du  tourbillon  suivant  l'axe  Z  ainsi  que  de  la  position  de  l'eclatement  Xb/c.  Guy 
et.  al.  (2000)  ont  constate  que  Tangle  entre  l'extrados  de  l'aile  et  le  cceur  -  ou  axe  -  du  tourbillon  est 
une  fonction  de  l'incidence  (cet  angle  vaut  sensiblement  0,26a).  A  une  incidence  a  =  27°,  cet  angle 
est  de  7°  et  a  a  =  30°,  il  vaut  7,8°,  ce  qui  confirme  Thypothese. 
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Deux  images  d'une  vue  transversale  de  tomoscopie  laser  sont  presentees  sur  la  figure  5.1.  Les  deux 
plans  sont  perpendiculaires  a  l'extrados  et  a  la  corde  pour  les  positions  X/c  6gales  a  0,63  et  0,74.  Ils 
correspondent  aux  conditions  :  LL  =  24m/s  et  a  =  26°.  La  figure  5.1a  montre  le  tourbillon  principal 
en  amont  de  l'eclatement.  On  observe  le  decollement  de  la  nappe  de  cisaillement  au  bord  d'attaque 
et  son  enroulement  autour  du  coeur  de  chaque  tourbillon  qui  est  represente  par  une  tache  noire,  sans 
particules  d'ensemencement.  La  figure  5.1b  montre  l'apparition  de  l'eclatement  et  de  la  zone  de 
recirculation.  Ces  visualisations  ne  permettent  pas  de  definir  avec  precision  la  position  du  point 
d'eclatement  du  fait  des  oscillations  de  ce  point.  Toutefois,  on  distingue  la  difference  entre  un 
tourbillon  non-eclate  et  un  tourbillon  eclate  par  la  densite  d'ensemencement  dans  le  coeur  du 
tourbillon,  les  particules  de  traceur  etant  mieux  dispersees  dans  la  zone  de  recirculation.  Ces 
resultats,  et  d'autres  similaires,  permettent  la  localisation  du  coeur  du  tourbillon  suivant  les  axes 
horizontaux  (Y)  et  verticaux  (Z)  pour  les  differentes  incidences. 


a)  b) 


Fig.  5.1  :  Cas  nominal  sans  controle.  Tomoscopie  laser  transversale  montrant  les  deux  tourbillons 
principaux  pour  :  LL  =  24m/s  et  a  =  26°.  (a)  en  amont  de  l'eclatement  a  X/c  =  0,63  (b)  dans  la  zone 
d'eclatement  a  X/c  =  0,74. 

La  plupart  des  donnees  de  tomoscopie  laser  presentees  et  analysees  dans  cette  these  sont  des  coupes 
longitudinales.  Ces  visualisations  permettent  de  voir  les  tourbillons  se  developpant  sur  les  cotes 
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droit  et  gauche  de  l'aile.  La  tomoscopie  longitudinale  utilise  un  plan  d'illumination  incline  d'environ 
1°  par  rapport  a  l'extrados  de  l'aile,  coupant  les  axes  des  deux  tourbillons. 

Les  tomoscopies  ont  6t6  realisees  pour  les  vitesses  amont  de  15  a  40m/s  et  des  incidences  comprises 
entre  20°  et  40°.  On  a  observe  qu'a  a  =  20°  que  l'eclatement  ne  se  produit  pas  sur  l'extrados  de  l'aile 
de  70°  de  fleche,  mais  dans  l'ecoulement  en  aval  du  bord  de  fuite.  A  a  =  40°,  l'eclatement  survient 
pres  de  l'apex  ou  il  est  difficile  de  l'identifier.  La  figure  5.2  montre  deux  photographies  instantanees 
de  tomoscopies  longitudinales  obtenues  pour  a  =  21°  et  30°  a  LL  =  24m/s.  Ces  images  sont  des 
exemples  de  ce  qui  est  observe  a  chaque  image  du  film  video.  Dans  le  cas  de  la  figure  5.2,  le  repere 
de  distance  est  indique  directement  sur  l'extrados  de  l'aile.  On  observe  une  dissymetrie  de  la 
position  du  point  d'eclatement  pour  les  deux  images. 


a)  b) 


Fig.  5.2  :  Cas  nominal  sans  controle.  Photographies  instantanees  de  tomoscopies  laser 
longitudinales  obtenues  pour  a  =  21°  et  30°  et  LL  =  24m/s. 
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Compte  tenu  des  oscillations  longitudinales  et  des  dissymetries  de  la  position  du  point  d'eclatement 
observees  sur  les  photographies  et  les  images  video,  il  parait  important  d'analyser  'Thistoire 
temporelle"  de  la  position  de  l'eclatement  pour  mieux  comprendre  et  mieux  decrire  le  phenomene. 
Ainsi,  les  videos  ont  ete  analysees  image  par  image  pour  les  differentes  conditions  d'essais. 

devolution  temporelle  de  la  position  du  point  d'eclatement  est  analysee  en  effectuant  une  etude 
detaillee  de  la  video  enregistree  a  l'aide  d'un  cameoscope  Sony  a  une  frequence  de  50  images  par 
seconde.  Pour  chaque  condition  d'essai,  2mn  de  video  ont  ete  enregistrees  pour  ce  type  d'analyse. 
Pour  permettre  une  bonne  resolution  en  frequence  des  oscillations  du  point  d'eclatement,  il  etait 
necessaire  de  traiter  les  resultats  sur  une  longue  duree.  Mais,  plus  la  duree  d'analyse  est  longue,  plus 
la  quantite  de  donnees  a  traiter  est  importante.  Il  est  done  necessaire  de  faire  un  compromis 
resolution  frequentielle/temps  de  traitement.  Dans  le  cas  de  l'etude,  le  traitement  a  ete  effectue  sur 
un  enregistrement  d'une  duree  d'une  minute,  ce  qui  correspond  a  une  resolution  minimale  en 
frequence  de  0,0168Hz.  La  resolution  de  la  plus  haute  frequence  depend  de  la  vitesse 
d'enregistrement  de  la  video.  Une  analyse  des  mesures  effectuee  a  50  et  a  25  images  par  seconde  n'a 
montre  aucune  difference  dans  les  spectres.  Une  vitesse  d'enregistrement  de  25  images  par  seconde 
a  ete  choisie,  ce  qui  limite  la  frequence  maximale  de  l'analyse  a  12,5Hz. 

Les  positions  d'eclatement  instantanees  (Xb/c)  gauche  et  droite  sont  tracees  en  fonction  du  temps. 
Tous  ces  traces  ne  sont  pas  presentes  ici,  sauf  certains  cas  juges  typiques  des  tendances  observees 
dans  la  plupart  des  essais.  Dans  les  traces  qui  suivent,  les  points  et  les  lignes  noirs  represen  tent  les 
positions  instantanees  de  l’eclatement  cote  gauche  Xbg/c,  et  les  points  et  lignes  grises  les  positions 
instantanees  c6te  droit  Xb(j/c.  Les  resultats  sont  traces  pour  une  periode  d'enregistrement  de  60s. 
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Les  figures  5.3  et  5.4  presenter^  les  resultats  observes  a  a  =  27°  et  30°  pour  LL  =  15,  24  et  40m/s. 


Ces  resultats,  provenant  des  essais  preliminaries  effectues  dans  la  soufflerie  S2Ch,  donnent  une  vue 
globale  de  l'oscillation  de  la  position  du  point  d'eclatement  et  des  interactions  entre  les  deux 


tourbillons  principaux. 


a) 


10  15  20  25  30  35  40  45  50  55 


b) 
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Fig.  5.3  :  Cas  nominal  sans  controle.  Evolution  de  Xb/c  en  fonction  du  temps  a  a  =  27°.  Resultats 
obtenus  dans  la  soufflerie  S2Ch.  Points  et  lignes  en  noir  =  Xbg/c  (gauche).  Points  et  lignes  en  gris  = 
Xb()/c  (droit),  (a)  U»  -  15m/s  (b)  LL  =  24m/s  (c)  LL  =  40m/s. 

a) 


10  15  20  25  30  35  40  45  50  55 


Fig.  5.4  :  Cas  nominal  sans  controle.  Evolution  de  Xb/c  en  fonction  du  temps  a  a  =  30°.  Resultats 
obtenus  dans  la  soufflerie  S2Ch.  Points  et  lignes  en  noir  =  Xbg/c  (gauche).  Points  et  lignes  en  gris  = 
Xbd/c  (droit),  (a)  U„  =  15m/s  (b)  U«  =  24m/s  (c)  LL  =  40m/s. 
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La  figure  5.5  presente  les  positions  instantanees  de  l'eclatement  mesurees  dans  la  soufflerie  F2  pour 
deux  incidences  (a  =  27°  et  30°)  a  une  vitesse  amont  LL  =  24m/s.  Ces  resultats  correspondent  bien 
a  ceux  obtenus  lors  des  essais  preliminaries  dans  la  soufflerie  S2Ch  presentes  sur  les  figures  5.3  et 
5.4.  Cet  accord  entre  des  donnees  en  provenance  de  deux  installations  differentes  est  un  resultat 
important.  En  effet,  on  en  deduit  que  l'influence  des  parois  de  chaque  soufflerie  sur  le  champ 
aerodynamique  autour  de  la  maquette  est  negligeable.  Par  ailleurs,  ces  resultats  confirment  la 
reproductibilite  des  experiences. 


a)  a  =  27° 


b)  a  =  30° 


0.6  r 


20  30  40 

Time  (sec) 


20  30  40 

Time  (sec) 


Fig.  5.5  :  Cas  nominal  sans  controle.  Evolution  de  Xb/c  en  fonction  de  temps  a  deux  incidences. 
Resultats  obtenus  dans  la  soufflerie  F2  a  U„  =  24m/s.  Points  et  lignes  en  noir  =  Xbg/c  (gauche). 
Points  et  lignes  en  gris  =  Xbcj/c  (droit),  (a)  a  =  21°  (b)  a  =  30°. 


Toutefois,  on  observe  des  differences  entre  les  donnees  de  S2Ch  et  de  F2.  Cette  observation  n'est 
pas  a  negliger.  En  effet,  meme  si  les  deux  installations  sont  similaires  pour  ce  qui  concerne  les 
conditions  d'essai  et  les  dimensions,  les  montages  dans  chaque  soufflerie  sont  differents  ;  ce  qui 
influence  les  gradients  de  pression  dans  la  veine  et  au  bord  de  fuite  de  l'aile. 


Dans  les  deux  installations,  on  observe  une  oscillation  de  la  position  d'eclatement  autour  d'une 
position  moyenne.  Ces  oscillations  semblent  avoir  deux  composantes  :  une  oscillation  basse 
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frequence  et  de  grande  amplitude  et  une  oscillation  a  plus  grande  frequence,  mais  de  plus  petite 
amplitude.  En  comparant  les  resultats,  on  note  que  les  oscillations  basse  frequence  mesurees  dans 
S2Ch  sont  plus  manifestes  que  celles  detectees  dans  F2.  On  constate  que  la  position  de  l'eclatement 
en  fonction  du  temps  est  plus  stable  dans  F2.  Une  autre  cause  de  differences  sur  les  resultats  est 
probablement  due  a  l'ensemencement  de  l'ecoulement  dans  les  deux  souffleries. 

La  soufflerie  S2Ch  est  une  soufflerie  type  Eiffel  ou  la  fumee  de  spectacle,  servant  a  ensemencer 
l'ecoulement,  est  injectee  par  une  canne  disposee  en  amont  de  la  chambre  de  tranquillisation  ;  ce  qui 
fait  que  la  densite  de  particules  est  sensible  a  la  position  de  la  canne  d'ensemencement.  Cette 
position  a  ete  reglee  avant  chaque  essai  pour  maximiser  le  nombre  de  particules  illuminees  par  le 
plan  laser.  Malgre  ces  precautions,  la  fumee  ne  restait  pas  uniforme  pendant  toute  la  duree  de 
l'essai.  De  ce  fait,  l'enregistrement  video  de  la  tomoscopie  presente  des  images  mal  definies  ne 
permettant  pas  une  analyse  parfaite  des  resultats. 

La  soufflerie  F2  est  du  type  a  retour,  l'ensemencement  s'effectuant  en  aval  de  la  veine  d'essai. 
Pendant  un  essai,  la  quantite  de  particules  dans  la  soufflerie  augmente  du  fait  de  l'injection  continue 
de  la  fumee.  Ainsi,  le  plan  laser  illumine  une  densite  de  particules  toujours  suffisante  ;  ce  qui 
contribue  a  un  enregistrement  video  de  bonne  qualite. 

Pour  confirmer  les  tendances  observees  par  les  donnees  instantanees  des  figures  5.3,  5.4  et  5.5,  les 
valeurs  moyennes  Xh/c  sont  presentees  Fig.  5.6.  Chaque  symbole  represente  1500  positions 
instantanees  (Xb/c),  cotes  gauche  et  droit  de  l'aile,  pour  chaque  condition  d'essai.  Les  ecarts-types 
correspondant  a  ces  valeurs  moyennes  sont  aussi  presentes  Fig.  5.6.  On  montre  ainsi  les  fluctuations 
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des  positions  instantanees  autour  de  la  valeur  moyenne.  Les  symboles,  gauche  et  droit,  de  chaque 
condition  d’essai  sont  relies  par  des  lignes  pour  faciliter  la  lecture  de  la  figure.  Ces  resultats 
confirment  la  reproductibilite  des  experiences  pour  les  differentes  conditions  d'essais.  Les  valeurs 
instantanees  peuvent  varier  entre  les  essais,  mais  les  valeurs  moyennes  restent  toujours  autour  des 
meme  niveaux. 


Fig.  5.6  :  Cas  nominal  sans  controle.  Positions,  gauche  et  droite,  de  l'eclatement  definies  a  partir  des 
donnees  des  figures  5.3,  5.4  et  5.5. 


II  est  evident,  d'apres  la  figure  5.6,  que  les  positions  de  l'eclatement,  cotes  gauche  et  droit,  ne  sont 
pas  situees  symetriquement  par  rapport  a  la  corde.  Plusieurs  raisons  peuvent  etre  avancees  pour 
expliquer  cette  dissymetrie.  La  plus  probable  est  qu'il  existe  un  petit  angle  de  derapage  de  la 
maquette  par  rapport  a  la  vitesse  amont.  Par  ailleurs,  on  observe  que  la  position  du  point 
d’eclatement  n'est  pas  fortement  influencee  par  le  niveau  de  la  vitesse  amont.  Pour  les  deux 
incidences,  on  constate  qu'il  y  a  un  tres  faible  deplacement  vers  l'aval  de  la  position  moyenne  de 
l'eclatement  quand  la  vitesse  LL  augmente  Ces  resultats  confirment  des  experiences  anterieures  qui 
ont  montre  que  le  nombre  de  Reynolds  n'influence  pratiquement  pas  la  position  de  l'eclatement  pour 
des  ailes  delta  dont  le  bord  d'attaque  aigu  fixe  la  ligne  de  decollement  des  tourbillons  principaux, 
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eliminant  de  ce  fait  l'effet  du  nombre  de  Reynolds.  En  revanche,  un  changement  de  1'incidence  de 
l'aile  a  une  influence  remarquable  sur  la  position  de  l'eclatement ;  ce  qui  confirme  des  observations 
effectuees  par  d'autres  auteurs  :  une  augmentation  de  Tangle  d'incidence  fait  remonter  la  position  de 
l'eclatement  vers  Tapex. 

Les  valeurs  des  ecarts-types  confirment  les  differences  observees  entre  les  resultats  obtenus  dans 
S2Ch  et  F2.  Les  ecarts-types  a  S2Ch  sont  voisins  de  0,03,  alors  que  pour  les  donnees  de  F2  ils  sont 
de  0,015.  Ceci  indique  que  les  fluctuations  de  la  position  d'eclatement  sont  moindres  dans  la 
soufflerie  F2.  On  remarque  une  valeur  surprenante  de  Tecart-type  sur  la  figure  5.6,  dans  le  cas 
d'essais  effectues  a  S2Ch  pour  a  =  21°  et  LL  =  24m/s.  Cette  grandeur  indique  de  fortes  fluctuations 
de  la  position  de  l'eclatement  autour  de  la  moyenne.  Un  desavantage  d'un  trace  comme  celui  de  la 
figure  5.6  est  la  perte  de  donnees  instationnaires  et  temporelles  concernant  le  phenomene. 

Pour  mieux  comprendre  Taspect  temporel  du  signal,  une  analyse  spectrale  des  donnees  a  ete 
effectuee.  On  rappelle  que  revolution  temporelle  de  la  position  du  point  d'eclatement  est  obtenue 
par  analyse  d'enregistrement  video  de  tomoscopies  laser,  a  deux  frequences,  25  et  50  images  par 
seconde. 

La  densite  spectrale  de  puissance  permet  d'obtenir  la  repartition  frequentielle  de  Tenergie  contenue 
dans  un  signal.  C'est  un  outil  privilegie  pour  l'etude  de  phenomenes  periodiques.  A  partir  des 
releves  de  la  position  du  point  d'eclatement  Xt/c,  le  signal  obtenu  est  centre  puis  divise  en  5  (voir  6) 
blocks  de  256  valeurs  ;  ce  decoupage  du  signale  en  2"  echantillons  permet  Tutilisation  d'algorithme 
FFT  (Fast  Fourier  Transform)  et  done  un  gain  non  negligeable  sur  le  temps  de  calcul  de  la  densite 
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spectrale  d'energie.  Le  nombre  limite  de  blocs  utilises  pour  le  calcul  de  cette  densite  ne  permet  pas 
d'assure  une  convergence  statistique  de  l'estimateur  spectrale.  Deux  frequences  d'acquisition  ont  ete 
utilisees  :  25  et  50Hz.  Dans  le  deux  cas,  la  repartition  spectrale  est  la  meme.  Ceci  laisse  supposer 
que  les  frequences  d'echantillonnages  utilisees  sont  superieures  a  la  frequence  Nyquist.  Les  resultats 
presentes  concernent  done  uniquement  le  cas  Fe  =  25Hz,  d'ou  une  frequence  maximale  sur  le  spectre 
de  12,5Hz.  Les  densites  spectrales  sont  calculees  a  l'aide  du  logiciel  Matlab™  (fenetre  de 
convolution  type  Hanning  et  pas  d'  "overlap").  Quatre  exemples  de  traces  de  spectres  de  puissance 
sont  presentes  sur  la  figure  5.7.  Les  frequences  f  sont  representees  en  Hertz. 


a)  Cote  gauche,  a  =  27°  c)  Cote  droit,  a  =  27° 


Frequence  (Hz)  Frequence  (Hz) 

Fig.  5.7  :  Cas  nominal  sans  controle.  Densite  spectrale  de  puissance  des  oscillations  de  la  position 
d'eclatement  (gauche  et  droite).  Donnees  de  la  figure  5.5a.  provenant  de  la  soufflerie  F2  pour 
U„o  =  24m/s.  (a,  c)  a  =  27°  et  (b,  d)  a  =  30°. 
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Ces  frequence  sont  adimensionnees  par  la  vitesse  amont  et  la  corde,  pour  former  un  nombre  de 
Strouhal  :  Sr  =  fc/LL.  Les  principaux  pics  apparaissant  dans  ces  traces  representent  les  frequences 
des  oscillations  observees.  Les  valeurs  de  Sr  pour  les  conditions  d'essai  des  souffleries  S2Ch  et  F2 
sont  presentees  dans  le  tableau  5.1.  Ces  valeurs  sont  les  nombres  de  Strouhal  correspondant  aux 
pics  de  frequence  principaux. 


Conditions  d'essai,  soufflerie 

Pic  de  frequence,  gauche 
(St) 

Pic  de  frequence,  droit 
(St) 

a  =  27°,  U«,  =  15  m/s,  S2CH 

0.068 

0.069 

a  =  27°,Uoo  =  24m/s,  S2CH 

0.042 

0.044 

a  =  27°,  LL,  =  40  m/s,  S2CH 

0.046 

0.046 

a  =  30°,  LL  =  24  m/s,  S2CH 

0.044 

0.048 

a  =  27°,  =  24  m/s,  F2 

0.040 

0.02 

a  =  30°,  Uoo  =  24  m/s,  F2 

0.035 

0.015 

Tableau  5.1  :  Cas  nominal  sans  controle.  Pics  principaux  des  spectres  de  frequence  pour  les 
oscillations  de  la  positon  d'eclatement.  Essais  dans  les  souffleries  S2Ch  et  F2. 


La  gamme  des  nombres  de  Strouhal  representant  les  pics  de  frequences  observes  pour  les 
oscillations  de  1'eclatement  dans  la  soufflerie  S2Ch  est  presentee  sur  la  figure  5.8.  Les  resultats 
donnent  des  valeurs  de  Sr  comprises  entre  0,04  et  de  0,07.  Ces  valeurs  sont  superposees  aux 
resultats  de  Menke  et.  al.  (1996)  acquis  dans  un  tunnel  hydrodynamique  pour  des  nombres  de 
Reynolds  bien  inferieurs.  La  gamme  des  nombres  de  Strouhal  obtenue  par  Menke  est  comprise 
entre  0,057  et  0,095  ;  ce  qui  est  voisin  des  presents  resultats.  On  constate  que  les  valeurs  sont  plus 
faibles  pour  les  resultas  obtenus  dans  la  soufflerie  F2,  toutefois  l'ordre  de  grandeurs  est  similaire.  Le 
fait  que  les  nombres  de  Strouhal  coincident  pour  une  large  gamme  du  nombre  de  Reynolds  montre, 
a  nouveau,  la  faible  influence  de  ce  parametre  sur  1'eclatement  tourbillonnaire. 
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Strouhal  Number 

Fig.  5.8  :  Cas  nominal  sans  controle.  Gamme  des  frequences  principales  des  spectres  pour  les  essais 
dans  les  souffleries  S2Ch.  Comparaison  avec  les  resultats  de  Menke  et.  a/.(1996). 

A  partir  de  l'ensemble  des  resultats,  les  visualisations  ont  permis  de  tracer  1'evolution  de  la  position 
du  point  d'eclatement  en  fonction  de  l’incidence  de  l'aile  (voir  Fig.  5.9).  Pour  une  valeur  donnee  a, 
la  collection  des  symboles  represente  l'ensemble  des  positions  du  point  d'eclatement  determinees  a 
partir  de  plusieurs  prises  de  vues.  Les  cercles  gris  represented  plusieurs  positions  instantanees  de 
l'eclatement  observe  en  vue  superieure  longitudinale.  Les  triangles  et  carres  represented  les 
donnees  gauche  et  droite  des  quelques  vues  laterales  transversales  de  la  tomoscopie  laser.  Les 
valeurs  moyennes  pour  l'ensemble  de  ces  donnees  sont  indiquees  par  les  cercles  noirs  pour  chaque 
incidence.  Ces  cercles  sont  raccordes  par  un  polynome  du  deuxieme  degre  calcule  par  la  methode 
des  moindres  carres.  La  dispersion  des  points  autour  de  la  moyenne  traduit  l'amplitude  des 
fluctuations  de  la  position  du  point  d'eclatement  a  chaque  angle  d'incidence.  Les  deux  barreaux 
noirs  represented  les  maximums  et  minimums  des  amplitudes  de  fluctuation  observees  par  la 
tomoscopie  laser  laterale  longitudinale  et  enregistree  en  video. 

D'une  maniere  generate,  on  observe  que  l'abscisse  moyenne  du  point  d'eclatement  remonte  de  l'aval 
vers  l'amont  quand  l'incidence  de  l'aile  croit.  Ce  trace  montre  que  l'eclatement  apparait  au  niveau  du 
bord  de  fuite  de  l'aile  pour  une  incidence  de  23°.  Pour  les  incidences  allant  de  a  =  25°  a  21°,  on 
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note  de  faibles  variations  de  la  position  du  point  d'eclatement  ;  alors  que  pour  les  incidences 


comprises  entre  28°  et  32°,  il  se  produit  une  grande  variability  de  cette  position.  Au-dela  de  a  =  32°, 


la  position  du  point  d'eclatement  se  stabilise  a  nouveau.  Cette  dispersion  des  resultats  en  fonction  de 


l'incidence  traduit  egalement  la  nature  instationnaire  du  phenomene.  Si  l'on  observe  l'enveloppe  des 


positions  extremes  de  l'eclatement,  on  constate  que  sa  largeur  est  maximale  pour  a  ~  30°  et  un 


eclatement  localise  a  mi-corde. 


Fig.  5.9  :  Cas  nominal  sans  controle.  Evolution  de  la  position  de  l'eclatement  en  fonction  de 
l'incidence  a  LL  =  24  m/s. 


5.3.  Visualisations  parietales 

Les  visualisations  parietales  realisees  au  cours  de  ces  essais  permettent  de  decrire  la  structure  de 
l'ecoulement  parietal.  Ainsi,  l'association  des  visualisations  par  tomoscopie  laser  et  des 
visualisations  parietales  met  en  correspondance  les  structures  caracteristiques  du  champ 
aerodynamique  avec  celles  du  champ  parietal.  Les  visualisations  par  enduit  visqueux  ont  ete 
executees  pour  des  incidences  a  variant  de  20  a  40°  et  les  vitesses  amont  LL  de  24m/s  et  40m/s. 
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Pour  faciliter  l'interpretation  des  visualisations,  deux  teintes  de  l'enduit  visqueux  ont  ete  utilisees. 
Apres  un  premier  essai  realise  en  utilisant  un  enduit  visqueux  de  couleur  blanche,  il  est  possible  de 
positionner  sur  l'extrados  les  differentes  lignes  de  separation.  Au  cours  d'un  second  essai,  des 
enduits  visqueux  de  differentes  couleurs  sont  appliques  dans  les  zones  delimitees  par  ces  lignes  de 
separation.  II  est  ainsi  possible  de  determiner  les  differentes  zones  d'influence  d'une  partie  de 
l'ecoulement  parietal  sur  l'autre. 

La  figure  5.10a  presente  une  visualisation  parietale  obtenue  a  l'extrados  de  l'aile  pour  la 
configuration  nominale  a  a  =  21°  et  LL  =  24  m/s.  Les  lignes  blanches  sont  des  reperes  de  position. 
La  premiere  ligne  se  situe  a  X/c  =  0,21  (X  =  200mm).  Elle  est  suivie  par  des  lignes  espacees  de 
100mm  (X/c  =  0,1 1),  jusqu'a  la  ligne  a  X/c  =  0,95  (X  =  900mm).  Son  interpretation  topologique,  en 
accord  avec  les  regies  topologiques  decrites  precedemment,  est  presentee  Fig.  5.10b. 


a)  b) 


Fig.  5.10  :  Configuration  nominale  sans  controle.  (a)  Spectre  des  lignes  de  frottement  pour  a  =  21° 
et  Uo„  =  24  m/s.  (b)  Topologie  basee  sur  le  spectre  des  lignes  de  frottement. 
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Cette  visualisation  met  en  evidence  deux  zones  distinctes  pour  lesquelles  nous  n'observons  pas  de 


melange  entre  les  deux  couleurs  d'enduit  visqueux.  Ces  deux  zones  et  les  lignes  de  frottement 
correspondantes  sont  interpretees  sur  la  figure  5.10b.  Ce  schema  represente  la  topologie  de 
l'ecoulement  et  decrit  l'ensemble  de  ses  caracteristiques.  La  ligne  de  decollement,  ou  de  separation, 
(Si)  correspondant  au  decollement  principal  qui  donne  naissance  au  tourbillon  principal  (Z|),  est  ici 
confondue  avec  le  bord  d'attaque  aigu  de  l'aile.  Elle  est  de  ce  fait  difficilement  identifiable  dans  le 
spectre  des  lignes  de  frottement.  La  region  de  couleur  verte  est  comprise  entre  le  plan  de  symetrie 
de  l'aile  (la  corde)  et  la  ligne  de  decollement,  ou  de  separation,  secondaire  (S2),  sur  chaque  cote  de 
l'extrados.  Dans  cette  zone,  on  identifie  la  ligne  d’attachement  (Ai)  selon  la  corde,  d'ou  s'ecartent  les 
lignes  de  frottement  pour  converger  vers  chaque  ligne  de  decollement  (S2).  La  ligne  de  partage  entre 
les  deux  zones  de  couleurs  differentes,  pres  du  bord  d'attaque,  correspond  a  cette  ligne  de 
decollement  qui  donne  naissance  au  tourbillon  secondaire  (Z2).  La  zone  rouge  est  situee  entre  le 
decollement  secondaire  et  le  bord  d'attaque  de  l'aile.  Pour  le  respect  des  regies  topologiques,  il 
existe  entre  les  lignes  de  decollement  -  (Si)  et  (S2)  -  une  ligne  d'attachement  (A2)  que  Ton  observe 
vaguement  entre  les  lignes  de  frottement  dans  la  zone  rouge. 

Les  spectres  mettent  en  evidence  la  transition  laminaire  -  turbulent  de  la  couche  limite  qui  se  traduit 
par  un  changement  rapide  de  la  direction  de  la  ligne  de  decollement  secondaire  (S2)  qui  se 
rapproche  du  bord  d'attaque.  Sur  la  figure  5.10a,  l'inflexion  de  (S2)  se  situe  a  X/c  =  0,4  et  0,38 
(X  =  380mm  et  365mm)  sur  les  cotes  gauche  et  droit  de  l'aile,  respectivement.  En  effet,  la  couche 
limite  turbulente  ayant  une  resistance  plus  importante  au  decollement,  la  ligne  de  decollement  (S2) 
tend  a  se  rapprocher  du  bord  d'attaque  de  l'aile  quand  on  s'eloigne  de  l'apex,  c'est-a-dire  quand  le 
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parcours  de  la  couche  limite  d'extrados  augmente.  On  observe  que  la  zone  de  transition  se  deplace 
notablement  en  direction  de  l'apex  lorsque  l'incidence  augmente. 

Excepte  pour  les  incidences  a  =  20°,  22°  et  24°,  Ies  visualisations  ont  ete  effectuees  en  presence 
d'un  eclatement  au-dessus  de  l'extrados  de  la  maquette.  Pour  la  configuration  montree  Fig.  5.10a,  a 
a  =  27°  et  FL  =  24  m/s,  les  positions  moyennes  de  l'eclatement  Xh  I c,  a  gauche  et  a  droite,  sont 
egales  a  0,65  et  0,67.  Sur  cette  visualisation,  on  ne  note  pas  de  changement  significatif  sur  le  spectre 
des  lignes  de  frottement  qui  pourrait  indiquer  l'apparition  de  l’eclatement.  Bien  que  le  point 
d'eclatement  se  deplace  vers  l'apex,  au  fur  et  a  mesure  que  l'incidence  augmente,  les  visualisations 
parietales  ne  montrent  pas  de  changement  significatif  du  spectre  parietal  quand  la  position  du  point 
d'eclatement  remonte.  On  note  simplement  le  deplacement  de  la  zone  de  transition  qui  se  deplace 
vers  l'apex  quand  l'incidence  augmente.  Ces  resultats  indiquent  que  1'inspection  de  l'ecoulement 
parietal,  defini  a  partir  des  visualisations  par  enduit  visqueux,  ne  permet  pas  de  determiner  la 
position  de  l'eclatement  sur  l'aile. 


5.4.  Mesures  de  la  pression  parietale  stationnaire 

Ces  experiences  ont  ete  realisees  sur  la  maquette  de  70°  d'angle  de  fleche  configurees  pour 
l'acquisition  de  232  mesures  de  pression  parietale.  Cette  maquette  a  ete  decrite  precedemment  et  les 
positions  des  prises  de  pression  sont  precisees  Fig.  3.13.  Les  essais  ont  ete  executes  pour  une 
gamme  de  vitesses  amont  LL  comprises  entre  15  et  75m/s  et  des  angles  d'incidence  a  variant  entre 
20°  et  35°.  Le  nombre  important  des  configurations  etudiees  a  permis  de  realiser  une  analyse  tres 
detaillee  de  l'effet  de  la  vitesse  et  de  l'incidence  sur  les  repartitions  de  pression  sur  la  paroi. 


205 


Les  distributions  de  pression  sont  typiques  d'un  ecoulement  tourbillonnaire  sur  une  aile  delta  de 
forte  fleche,  avec  l'existence  d'une  forte  depression  situee  environ  aux  2/3  de  l'envergure.  Cette 
depression  est  induite  par  le  tourbillon  principal  se  formant  au-dessus  de  l'aile  par  enroulement  de  la 
nappe  de  decollement  issue  du  bord  d'attaque.  Partant  du  plan  de  symetrie,  le  minimum  de  pression 
est  suivi  d'une  recompression  a  laquelle  succede  un  niveau  quasi  constant  correspondant  au 
tourbillon  secondaire  (Solignac,  Pagan,  Molton  1989). 


5.4.1.  Examen  de  la  symetrie  de  I'ecoulement 

Une  premiere  etude  de  la  symetrie  de  I’ecoulement  a  partir  des  mesures  par  capteurs  de  pression 
stationnaire  a  ete  realisee  pour  4  incidences  (a  =  20°,  25°,  30°  et  35°)  a  une  vitesse  =  24m/s. 
Toutes  les  232  prises  de  pression  sont  disposees  sur  l'extrados,  avec  56  prises  placees 
symetriquement  par  rapport  a  la  corde  (28  prises  a  chaque  cote).  Le  tableau  5.2  regroupe  l'ensemble 
des  prises  de  pression  disposees  symetriquement. 


X/c 

0,26 

0,32 

0,37 

0,47 

0,58 

0,63 

0,68 

0,79 

0,89 

0,95 

X(mm) 

250 

300 

350 

450 

550 

600 

650 

750 

850 

900 

Y/e 

0,9 

0,8 

0,8 

0,45 

0,7 

0,9 

0,95 

0,95 

0,9 

0,9 

0,7 

0,6 

0,7 

0,5 

0,75 

0,7 

0,7 

0,5 

0,2 

0,5 

0,65 

0,6 

0,5 

0,3 

0,3 

0,45 

0,3 

0,1 

Tableau  5.2  :  Positions  des  prises  de  pression  disposees  symetriquement  sur  l'extrados. 


Les  traces  de  la  figure  5.11  presentent  les  repartitions  selon  Y  du  coefficient  de  pression  parietale 
Kp  ,  relevees  pour  chacune  des  incidences,  dans  les  sections  situees  a  X/c  =  0,26,  0,32,  0,37,  0,63, 
0,79  et  0,95.  Les  symboles  pleins  represented  les  prises  situees  sur  la  partie  droite  de  l'aile,  les 
symboles  vides  celles  sur  la  partie  gauche  de  l'aile.  A  X/c  =  0,26  et  0,32  (voir  Figs.  5.1  la  et  5.1  lb), 
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on  note  une  parfaite  symetrie  des  repartitions,  quelle  que  soit  l'incidence  consideree.  A  partir  de 
X/c  =  0,37  (voir  Fig.  5.11c),  on  observe  l'apparition  d'une  dissymetrie  au  niveau  de  la  depression, 
pour  les  incidences  30  et  35°.  Pour  a  =  30°,  cette  section  correspond  a  l'emergence  du  point 
d'eclatement  sur  l'aile.  A  a  =  35°,  la  section  consideree  est  bien  en  aval  de  l'eclatement.  Cette 
dissymetrie  peut  done  s'expliquer  par  l'instabilite  du  point  d'eclatement  observee  a  partir  des 
tomoscopies  laser.  Dans  la  section  X/c  =  0,63  (voir  Fig.  5.1  Id),  on  constate  que  la  dissymetrie  est 
presente  pour  toutes  les  incidences  considerees.  Toutefois,  a  a  =  35°,  elle  semble  se  resorber.  Cette 
caracteristique  se  confirme  a  X/c  =  0,79  (voir  Fig.  5.1  le)  pour  laquelle  la  symetrie  est  respectee  a 
a  =  35°  et  s'attenue  pour  a  =  30°.  Ainsi,  loin  en  aval  du  point  d'eclatement,  le  champ  de  pression 
s'uniformise  dans  la  region  de  recirculation,  ce  qui  tend  a  reduire  l'amplitude  des  fluctuations  de 
pression.  Pour  la  derniere  ligne  de  capteurs  (X/c  =  0,95,  voir  Fig.  5.1  If),  on  note  un  retour  a  une 
bonne  symetrie  des  repartitions  de  pression  entre  les  parties  droite  et  gauche  de  l’aile. 
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e)  X/c  =  0,0,79  (X  =750mm)  f)  X/c  =  0,95  (X  =  900mm) 


Fig.  5.11  :  Cas  nominal  sans  controle.  Repartitions  de  pression  parietale  sur  l'extrados  de  l'aile. 
Analyse  de  la  symetrie  de  l'ecoulement.  Symboles  pleins  =  prises  situees  sur  la  partie  droite  de 
l'aile,  symboles  vides  =  prises  situees  sur  la  partie  gauche. 


5.4.2.  Examen  de  I'effet  de  I'incidence 

La  seconde  partie  de  l'analyse  des  pressions  parietales  consiste  a  examiner  l'influence  de  I'incidence 
pour  une  vitesse  amont  fixee  a  24m/s  (voir  Fig.  5.12).  Dans  cette  analyse,  toutes  les  prises  sont 
considerees.  Les  figures  5.12a  et  5.12b  presentent  les  repartitions  de  pression  pour  a  =  20°.  A  partir 
de  X/c  =  0,58  (X  =  550mm),  1'evolution  des  courbes  est  identique  pour  chaque  abscisse,  avec  un 
minimum  de  pression  au  niveau  de  l'axe  du  tourbillon  suivi  par  une  region  isobare  entre  cet  axe  et  le 
bord  d'attaque  de  la  maquette.  La  valeur  de  la  pression  minimale  et  le  niveau  du  plateau  s'elevent 
quand  on  se  deplace  de  l'apex  vers  le  bord  de  fuite  de  l'aile.  Pour  X  =  250  et  300  mm,  le  plateau  de 
pression  est  remplace  par  un  second  extremum  traduisant  la  trace  a  la  paroi  du  tourbillon 
secondaire. 

Les  figures  5.12c  et  5.1 2d  presentent  les  repartitions  pour  a  =  25°.  Les  evolutions  selon  l'envergure 
de  l'aile  sont  analogues  a  celles  observees  a  a  =  20°.  Cependant,  les  niveaux  observes  sont  plus 
faibles.  En  outre,  il  est  interessant  de  constater  que,  pour  cette  incidence  ou  il  y  a  eclatement  du 
tourbillon  a  l'extrados  de  l'aile  (a  X/c  =  0,8,  soit  X  =  760mm),  l'existence  de  l'eclatement  n'est  pas 
observable  a  partir  du  seul  examen  des  repartitions  de  la  pression  parietale. 

Pour  I'incidence  a  =  30°,  le  point  d'eclatement  s'avance  vers  l'apex  de  l'aile  et  se  situe  a  X/c  =  0,5 
(X  =  475  mm).  L'allure  generate  des  repartitions  de  pression  est  la  meme  que  celle  pour  des 
incidences  inferieures  (voir  Figs.  5.12e  et  5.12f).  En  particulier,  au  niveau  du  point  d'eclatement,  il 
n'est  pas  possible  d'observer  sur  les  repartitions  de  la  pression  parietale  d'elements  permettant  de 
determiner  de  fagon  univoque  la  position  du  point  d'eclatement. 
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Les  figures  5.12g  et  5.12h  presentent  les  repartitions  obtenues  a  a  =  35°.  Pour  cette  configuration, 
l'eclatement  se  produit  pres  de  l'apex  (X/c  =  0,2,  soit  X=190mm).  Ainsi,  toutes  les  prises  de 
pression  sont  situees  au-dessous  de  la  zone  eclatee.  Cependant,  les  courbes  presentent  une  allure 
similaire  a  celles  obtenues  pour  des  incidences  inferieures  ;  en  particulier,  elles  presentent  toutes  un 
minimum  depressionnaire. 


a)  a  =  20°  b)  a  =  20° 


c)  a  =  25°  d)  a  =  25° 
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g)  a  =  35°  h)  a  =  35° 


Fig.  5.12  :  Cas  nominal  sans  controle.  Repartitions  de  pression  parietale.  Analyse  de  l'influence  de 
l'incidence  aU„  =  24m/s. 

L'examen  des  resultats  en  fonction  de  l'incidence  montre,  qu'a  un  X/c  donne,  la  pression  est  plus 
elevee  a  35°  d'incidence  que  pour  les  autres  valeurs  de  l'incidence.  Le  developpement  de  la  zone 
eclatee  se  traduit  par  la  disparition  de  la  zone  centrale  du  tourbillon  a  rotation  elevee,  siege  d'un 
minimum  depressionnaire  tres  creuse,  et  son  remplacement  par  une  zone  de  recirculation  avec  une 
pression  plus  elevee.  Pour  analyser  plus  finement  cet  effet,  il  est  interessant  de  representer 
1'evolution  du  minimum  du  coefficient  de  pression  -  Kpmjn  -  en  fonction  de  l'incidence  pour  X/c 
donne.  La  figure  5.13  presente  les  resultats  obtenus  pour  X/c  =  0,37  et  0,79  (X  =  350  et  750mm). 
Sur  chaque  courbe  est  represente  le  domaine  d'incidence  pour  lequel  l'eclatement  tourbillonnaire 
commence  a  se  manifester  dans  la  section  consideree.  Cette  zone  partage  le  domaine  en  trois 
regions  :  non-eclate,  eclatement  et  eclate.  Pour  les  valeurs  de  l'incidence  inferieures,  il  n'y  a  pas 
d'eclatement  dans  la  section  consideree.  Pour  les  valeurs  superieures,  la  section  est  situee  dans  la 
zone  eclatee.  On  observe  que  le  partage  entre  ces  deux  zones  correspond  a  une  region  d'eclatement 
ou  il  existe  un  changement  de  signe  de  la  pente  devolution  du  Kp  en  fonction  de  l'incidence. 
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X/c  =  0,37  (X  =  350mm) 


Fig.  5.13  :  Cas  nominal  sans  controle.  Evolution  de  Kpmin  en  fonction  de  l'incidence  aU„  =  24m/s. 

D'apres  ces  resultats,  il  apparait  possible  de  localiser  1'eclatement  (position  en  X/c)  en  fonction  de 
l'incidence.  Cependant,  cette  localisation  manque  de  precision.  Par  ailleurs,  la  localisation  de 
1'eclatement  necessite  la  determination  des  minimums  du  coefficient  de  pression  en  de  nombreuses 
stations  et  pour  une  gamme  etendue  d'incidences.  L'identification  instantanee  de  la  position  du  point 
d’eclatement,  ou  plus  precisement  de  l'influence  de  1'eclatement  sur  l'aile,  par  cette  technique  semble 
illusoire. 

5.4.3.  Examen  de  l'influence  du  nombre  de  Reynolds 

Une  troisieme  partie  de  l'analyse  a  consiste  a  etudier  l'influence  du  nombre  de  Reynolds  sur  les 
repartitions  de  pression  parietale,  l'incidence  etant  fixee  a  a  =  IT.  Ces  resultats  sont  montres  sur 
Fig.  5.14.  A  partir  de  X/c  =  0,53  (X  =  500mm)  et  pour  les  vitesses  superieures  aU„  =  lOm/s,  on 
constate  que  les  niveaux  de  coefficient  de  pression  evoluent  tres  peu.  On  peut  done  considerer  que, 
pour  la  partie  aval  des  tourbillons,  la  vitesse  de  l'ecoulement  a  peu  d'influence  sur  leur 
developpement,  ce  qui  confirme  des  observations  de  la  tomoscopie  laser.  Pour  =  lOm/s,  on 
observe  un  tourbillon  faiblement  energetique  qui  n'induit  pas  une  forte  depression  sur  l'aile.  En 


X/c  =  0,79  (X  =  750mm) 
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outre,  pour  cette  vitesse,  il  est  difficile  d'obtenir  une  bonne  stabilite  de  l'ecoulement  dans  la  veine  de 
la  soufflerie  F2. 

L'analyse  detaillee  des  repartitions  met  en  evidence  une  difference  significative  pres  du  bord 
d’attaque  pour  les  premieres  sections  de  l'aile  (voir  Figs.  5.14b  a  5.14d).  Ces  differences  montrent 
l'influence  de  la  transition  laminaire-turbulent  deja  presentee  avec  les  resultats  de  la  visualisation 
parietale  (voir  §  5.3).  En  effet,  les  repartitions  de  pression  ont  un  aspect  different  suivant  que 
l'ecoulement  est  laminaire  ou  turbulent.  Dans  le  cas  d'un  ecoulement  laminaire,  le  decollement 
secondaire  est  plus  etendu  et  prend  son  origine  sous  l'axe  du  tourbillon  principal.  De  ce  fait,  il  tend 
a  attenuer  la  depression  induite  a  la  paroi  par  le  tourbillon  principal  et  a  egaliser  la  pression  jusqu'au 
bord  d'attaque.  En  ecoulement  turbulent,  le  decollement  secondaire  se  situant  plus  pres  du  bord 
d'attaque,  on  observe  une  depression  importante  sous  le  tourbillon  principal  suivie  d'une 
recompression  et  d'une  deuxieme  depression  due  au  tourbillon  secondaire. 

Pour  l'incidence  a  =  27°,  le  point  d'eclatement  est  localise  autour  de  la  position  X/c  =  0,65.  Si  Ton 
compare  les  repartitions  obtenues  a  X/c  =  0,63  et  0,74  (X  =  600  et  700mm),  on  n'observe  pas  de 
differences  significatives.  La  valeur  maximale  de  la  depression  continue  a  decroitre  (depuis 
X  =  100mm)  et  la  largeur  de  la  zone  depressionnaire  s'elargit  quand  on  considere  les  repartitions 
situees  les  plus  en  aval. 
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a)  X/c  =  0,1 1  (X=  100mm) 


b)  X/c  =  0,21  (X  =  200mm) 


i)  X/c  =  0,95  (X  =  900mm) 


Fig.  5.14  :  Cas  nominal  sans  controle.  Repartitions  de  pression  parietale.  Examen  de  l'effet  du 
nombre  de  Reynolds  pour  une  incidence  a  =  27°. 

La  figure  5.15  presente  les  resultats  des  mesures  de  pression  sous  la  forme  de  lignes  iso-valeurs  du 
coefficient  Kp  a  l'extrados  de  l'aile  pour  a  =  27°  et  les  differentes  valeurs  de  la  vitesse  UTC. 

Afin  de  tracer  les  iso-surfaces,  a  l'aide  du  logiciel  "Tecplot",  on  cree  une  surface  d'elements  finis  en 
effectuant  une  triangulation.  La  triangulation  lie  les  points  du  maillage  contenus  dans  un  meme  plan 
en  preservant  l'exactitude  des  donnees.  Les  points  du  maillage  represented  des  nceuds  qui  sont  les 
sommets  d'un  jeu  d'elements  triangulaires. 

Quand  la  vitesse  est  faible,  l'ecoulement  est  laminaire  sur  une  grande  partie  de  l'aile.  La  depression 
qui  se  forme  sous  le  tourbillon  principal  conduit  a  un  coefficient  de  pression  Kpmjn  egal  a  -3,32,  la 
zone  depressionnaire  s'etendant  alors  presque  jusqu'au  bord  d'attaque.  Quand  la  vitesse  augmente, 
on  observe  que  la  zone  d'ecoulement  laminaire  se  contracte  et  que  la  depression  en  aval  du  point  de 
transition  se  creuse  peu  a  peu  (Kpmin  =  -4,27).  En  meme  temps,  ce  minimum  remonte  vers  l'apex. 
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Enfin,  on  remarque  que  l'intensite  de  la  depression  varie  peu  avec  la  vitesse  (ou  le  nombre  de 
Reynolds)  et  qu'au-dela  d'une  certaine  vitesse,  l'ecoulement  n’evolue  plus  de  fa?on  sensible. 


a)  LL  =  lOm/s 


b)  U„  =  24m/s 


e)  Uoo  =  50m/s 


f)  Uoo  =  75m/s 
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Fig.  5.15  :  Cas  nominal  sans  controle.  Evolutions  du  coefficient  de  pression  Kp  en  fonction  du 
nombre  de  Reynolds  pour  une  incidence  a  =  27°. 


5.4.4.  Examen  detaille  de  I'effet  de  I'incidence  dans  chaque  section 

Une  analyse  a  ete  effectuee  en  s'interessant  a  1'evolution  du  coefficient  de  pression  Kp  en  fonction 
de  I'incidence.  Ces  resultats  sont  presentes  Fig.  5.16  pour  neuf  stations  X/c  avec  une  vitesse  amont 
Uoo  =  24m/s.  Pour  la  premiere  section  situee  a  X/c  =  0,11  (X  =  100mm),  on  observe  un  etagement 
regulier  en  fonction  de  I'incidence  ainsi  qu'une  relation  lineaire  entre  la  pression  et  I'incidence. 
Lorsque  I'incidence  croit,  la  depression  sur  l'aile  s'accentue.  Les  observations  sont  modifiees  a  partir 
de  X/c  =  0,21  (X  =  200mm)  ou  on  note  une  diminution  du  coefficient  de  pression  Kp  jusqu'a 
a  =  30°.  A  partir  de  cette  incidence,  la  depression  reste  constante  pour  les  autres  valeurs  de  a. 
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A  partir  de  X/c  =  0,32  (X  =  300mm),  il  n'y  a  plus  d'etagement  regulier  des  courbes  et  Ton  observe 
des  evolutions  differentes  des  repartitions  de  la  pression  parietales  selon  le  domaine  d'incidence 
considere.  Dans  cette  section,  le  minimum  est  atteint  pour  a  =  30°.  Au-dela,  on  constate  une 
diminution  de  la  depression  quand  l'incidence  augmente.  A  mesure  que  Ton  se  rapproche  du  bord 
d'attaque,  cette  caracteristique  est  clairement  mise  en  evidence.  Ainsi,  pour  les  valeurs  de 
l'incidence  comprises  entre  20  et  29°,  on  observe  une  diminution  monotone  de  la  pression  au 
voisinage  du  bord  d'attaque  et,  correlativement,  on  voit  se  developper  un  minimum  depressionnaire 
lie  a  l'accroissement  de  l'intensite  tourbillonnaire.  Pour  une  incidence  egale  ou  superieure  a  31°,  la 
pression  au  voisinage  du  bord  d'attaque  augmente  et  ne  change  plus  lorsque  l'incidence  croit.  Cela 
correspond  a  la  recompression  provoquee  pres  du  bord  d'attaque  par  le  tourbillon  secondaire.  En 
outre,  il  est  interessant  d'observer  que  le  minimum  de  pression  du  tourbillon  principal  garde  une 
valeur  constante  pour  les  valeurs  de  l'incidence  superieures  a  31°.  Les  memes  observations  sont 
applicables  a  X/c  =  0,42  (X  =  400mm).  Cependant,  pour  a  =  35°,  la  pression  augmente  au  niveau 
du  tourbillon  principal.  Ceci  correspond  a  la  manifestation  de  l'eclatement  qui  apparait  pres  de 
l'apex  pour  cette  valeur  de  l'incidence. 

A  partir  de  X/c  =  0,53  (X  =  500mm),  il  n'y  a  plus  de  zone  quasi  isobare  pres  du  bord  d'attaque  car, 
pour  toutes  les  valeurs  de  l'incidence,  les  tourbillons  presentent  une  intensite  elevee  qui  induit  une 
forte  depression  sur  les  repartitions  parietales.  A  partir  de  l'analyse  des  cliches  de  tomoscopie  laser 
nous  avions  pu  etablir  que  le  point  d'eclatement  se  situait  a  X/c  =  0,65  pour  a  =  27°.  La  repartition 
de  pression  parietale  indique  pour  cette  incidence  une  depression  tres  intense.  L'augmentation  de 
l'incidence  ne  modifie  pas  la  valeur  de  la  pression  minimale  associee  au  tourbillon  principal.  Il  faut 
atteindre  l'incidence  de  31°  pour  que  la  pression  minimale  augmente  sensiblement  et  indique  la 
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presence  de  l'eclatement  tourbillonnaire.  Or,  pour  cette  incidence  les  cliches  tomoscopiques 
indiquent  que  le  point  d'eclatement  se  situe  a  X/c  =  0,4  (X  =  360mm).  Les  repartitions  de  pression 
parietale  traduisent  la  presence  de  l'eclatement  lorsque  la  zone  de  recirculation  a  atteint  un 
developpement  suffisant  pour  manifester  une  trace  a  la  paroi  de  la  maquette.  L'analyse  des  plans 
situes  a  X/c  =  0,74  et  0,84  (X  =  700mm  et  800mm)  conduit  aux  memes  observations. 


Dans  la  derniere  section  a  X/c  =  0,95  (X  =  900mm,  voir  Fig.  16i),  situee  tres  pres  du  bord  de  fuite, 


on  observe  des  valeurs  minimales  de  la  pression  voisines,  pour  l'ensemble  des  incidences. 


a)  X/c  =  0,1 1  (X  =  100mm) 


b)  X/c  =  0,21  (X  =  200mm) 
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e)  X/c  =  0,53  (X  =  500mm) 


f)  X/c  =  0,63  (X  =  600mm) 


i)  X/c  =  0,95  (X  =  900mm) 


Fig.  5.16  :  Cas  nominal  sans  contr61e.  Repartitions  de  pression  parietale.  Examen  de  l'effet  de 
1'incidence  pour  une  vitesse  amont  Uo»  =  24m/s. 


L'ensemble  des  resultats  obtenus  pour  les  differentes  valeurs  de  1'incidence  est  presente  sous  forme 
de  plages  iso-valeurs  du  coefficient  de  pression  Kp  sur  la  figure  17.  Ces  traces  mettent  en  evidence 
les  caracteristiques  globales  de  l'ecoulement  a  l'extrados  de  l'aile  pour  chaque  incidence  a.  A 
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mesure  que  a  augmente,  la  depression  au  voisinage  de  l'apex  se  creuse.  Jusqu'a  a  =  30°,  les 
caracteristiques  de  l'ecoulement  evoluent,  montrant  une  amplification  de  la  depression  sur  l'aile. 
Au-dela  de  cette  incidence,  on  ne  constate  plus  de  modifications  importantes  du  champ  de  pression. 
Au  contraire,  on  remarque  sur  la  partie  arriere  de  l'aile  une  augmentation  de  Kp  qui  traduit 
l'influence  de  l'eclatement  tourbillonnaire  sur  le  champ  de  la  pression  parietale. 
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m)  a  =  34' 


n)  a  =  35 


-200  0  200  -200  0  200 

Y(mm)  Y(mm) 


Fig.  5.17  :  Cas  nominal  sans  controle.  Evolutions  des  iso-valeurs  du  coefficient  de  pression  Kp  en 
fonction  de  l'incidence  pour  LL  =  24m/s. 

D'un  point  de  vue  general,  la  figure  5.18  presente  1'evolution  longitudinale  du  coefficient  de 
pression  minimal  Kpmjn  pour  chacune  des  incidences  etudiees.  Les  courbes  ont  ete  realisees  en 
associant  les  resultats  sur  les  parties  droite  et  gauche  de  l'aile  delta.  Pour  chaque  valeur  de  X/c,  nous 
avons  determine  la  valeur  minimale  de  la  pression.  La  figure  presente,  pour  les  differentes  valeurs 
de  l'incidence,  1'evolution  longitudinale  du  minimum  de  la  pression  parietale.  Les  resultats  montrent 
que  la  depression  decroit  quand  la  distance  a  l'apex  croit.  On  constate  egalement  que  Kpmi„  prend 
une  meme  valeur  au  niveau  du  bord  de  fuite  de  l'aile.  Cependant,  failure  generate  des  courbes 
change  selon  la  valeur  de  l'incidence.  Les  resultats  correspondant  a  a  =  31°  et  32°  ne  sont  pas 
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preserves  du  fait  de  l'importante  dissymetrie  entre  les  cotes  droit  et  gauche  de  l'aile  qui  n'a  pas 
permis  d'associer  les  resultats. 

Quand  le  point  d'eclatement  est  situe  au-dela  du  bord  de  fuite  de  la  maquette  (a  <23°),  la 
depression  a  l'extrados  croit  avec  l'incidence,  1'evolution  de  Kprnin  selon  la  direction  longitudinale 
etant  identique  pour  les  differentes  incidences.  A  partir  de  a  =  25°,  l'eclatement  se  produit  au-dessus 
de  l'aile,  puis  se  deplace  en  direction  de  l'apex  pour  des  valeurs  superieures  de  l'incidence.  Ainsi, 
pour  a  compris  entre  25  et  30°,  il  est  possible  de  distinguer  deux  regions  caracteristiques  sur  les 
repartitions  de  pression.  Entre  l'apex  et  X/c  =  0,58  (X  =  550mm)  environ,  les  courbes  s'echelonnent 
en  fonction  de  l'incidence.  Dans  la  seconde  region  caracteristique,  qui  se  situe  entre  X/c  =  0,58  et  le 
bord  de  fuite  de  l'aile,  on  observe  une  superposition  des  courbes  de  Kp  min,  quelle  que  soit 
l'incidence.  En  aval  de  l'eclatement,  le  developpement  de  la  zone  de  recirculation  conduit  a  rendre  la 
valeur  minimale  de  la  pression  independante  de  l'incidence.  II  est  interessant  de  noter  que  si  Ton 
considere  les  valeurs  de  l'incidence  comprises  entre  28  et  30°,  la  limite  entre  les  deux  zones  definies 
precedemment  se  deplace  vers  l'apex  a  X/c  =  0,46  (X  =  440mm).  En  outre,  pour  les  valeurs  elevees 
de  l'incidence  (a  >  33°),  le  comportement  des  repartitions  longitudinales  de  la  pression  parietale 
change  d'allure  par  rapport  aux  resultats  obtenus  dans  le  domaine  25°  <  a  <  30°.  Pour  ces 
configurations,  l'eclatement  intervient  pres  de  l'apex,  ce  qui  modifie  fondamentalement  le 
developpement  des  tourbillons.  En  particulier,  la  depression  est  rapidement  attenuee  a  cause  de 
l'augmentation  de  la  pression  dans  la  zone  de  recirculation  en  aval  de  l'eclatement  tourbillonnaire. 
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a)  b) 


Fig.  5.18  :  Cas  nominal  sans  controle.  Evolution  longitudinale  du  coefficient  de  pression  Kpn,jn  en 
fonction  de  l'incidence  pour  une  vitesse  amont  IF*.  =  24m/s. 

5.4.5.  Effet  de  I'eclatement  tourbillonnaire  sur  la  portance  de  Vaile 

A  partir  de  25°  d'incidence,  I'eclatement  se  situe  au-dessus  de  l'aile.  II  est  alors  interessant  de 
rechercher  son  influence  sur  les  repartitions  de  la  pression  a  la  paroi  et  de  montrer  les  consequences 
de  ce  phenomene  sur  la  portance  de  l'aile.  D'apres  les  resultats  precedents,  qui  ont  permis  de  definir 
1'evolution  de  la  pression  parietale  en  fonction  de  l'incidence,  il  apparait  difficile  de  mettre  en 
evidence  I’eclatement  a  partir  du  seul  examen  des  distributions  de  pression.  Une  approche  plus 
globale  consiste  a  integrer  le  champ  de  pression  sur  la  surface  de  l'extrados  pour  definir  un  pseudo 
coefficient  de  portance  Cm.  Ce  coefficient,  qui  est  obtenu  en  calculant  l'integrale  dans  le  domaine  de 
mesure  de  Kp,  est  assimilable  a  un  coefficient  de  portance  reduit  a  la  surface  du  domaine  de  mesure 
et  a  l'extrados  de  l'aile.  On  obtient  ainsi : 

Czs=\\\-KPdS 

b  Cv) 

ou  S  est  la  surface  totale  d'integration. 
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La  determination  de  l'integrale  de  surface  necessite  de  proceder  a  une  interpolation  des  resultats 
experimentaux  suivant  l'envergure  et  la  corde  de  l'aile,  pour  chaque  demi-envergure,  afin  de  tenir 
compte  de  la  dissymetrie  dans  la  repartition  des  prises  de  pression.  La  figure  5.19  donne  le  maillage 
regulier  utilise  pour  la  determination  des  grandeurs  a  integrer.  La  figure  5.20  presente  une 
comparaison  selon  cinq  stations  des  resultats  mesures  et  des  profils  de  Kp  interpoles.  On  constate 
que  la  courbe  interpolee  represente  une  excellente  approximation  des  resultats  experimentaux. 


-200  0  200 
Y(mm) 


Fig.  5.19  :  Maillage  d'interpolation  pour  calculer  de  la  portance  utilisant  les  mesures  de 
pressions  parietales. 


228 


0 

-0.5 
-1 
-1.5 
-2 

£  -2.5 
-3 
-3.5 
-4 
-4.5 
-5 

Fig.  5.20  :  Comparaison  du  profil  de  Kp  apres  interpolation  aux  resultats  de  mesure. 

La  figure  5.21  presente  les  resultats  de  Czs,  cotes  droit  et  gauche,  obtenus  pour  chacune  des 
incidences  etudiees  et  pour  IL  =  24m/s.  On  constate  que  ces  courbes  presentent  une  evolution 
semblable  a  droite  et  a  gauche  de  l'aile,  avec  une  difference  en  niveau  qui  s'explique  d'une  part  par 
la  dissymetrie  de  recoupment,  d’autre  part  du  fait  d'une  repartition  des  points  de  mesure  differente 
de  chaque  cote  de  l'aile.  La  figure  5.22,  presente  la  somme  des  coefficients  Czs(d)  et  Czs(g)  pour 
chaque  incidence,  donnant  ainsi  le  coefficient  Czs  pour  l'ensemble  de  l’aile.  D'apres  cette  courbe,  la 
portance  croit  rapidement  jusqu'a  a  -  26°.  Entre  26  et  30°,  on  note  une  faible  diminution  de  cette 
portance,  indiquant  une  influence  peu  marquee  de  l'eclatement  sur  l'aile.  Au-dela  de  a  =  30°,  les 
variations  sont  tres  rapides,  indiquant  une  forte  destabilisation  de  la  portance.  Ce  type  de  resultats 
est  tres  interessant  pour  la  recherche  d'un  controle  de  l'eclatement.  En  effet,  il  permet  de  verifier 
aisement  l'influence  des  modes  de  controle. 
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Fig.  5.21  :  Evolution  du  coefficient  de 
portance  Czs  en  fonction  de  l'incidence  pour 
chaque  demi-aile  mesuree.  LL  =  24m/s. 


a 


Fig.  5.22  :  Evolution  du  coefficient  de 
portance  total  Czs(t)  en  fonction  de 
l'incidence.  U«,  =  24m/s. 


La  figure  5.23  presente  1'evolution  de  1'integrale  du  coefficient  de  pression  Kp  selon  l’envergure  de 
l'aile,  adimensionnee  par  la  valeur  locale  de  l'envergure  e,  en  fonction  de  l'incidence,  a  X/c 
constant : 

Ce=-\-Kpdy 
e J 

On  constate  que  Ce  croit  au  fur  et  a  mesure  que  l'on  se  deplace  vers  le  bord  de  fuite  de  l'aile,  jusqu'a 
une  abscisse  limite  situee  aux  environs  de  X/c  =  0,51  (X  =  489mm).  Au-dela,  les  evolutions  se 
superposent  a  partir  de  a  =  30°  ;  puis  pour  les  sections  situees  au-dela  de  X/c  =  0,64  (X  =  609mm), 
on  observe  que  les  courbes  sont  confondues  pour  tout  le  domaine  d'incidences  considere.  On  note 
un  changement  de  la  pente  des  courbes  au-dessus  de  30°  d'incidence.  Au-dela  de  a  =  30°,  la  pente 
devient  negative  pour  toutes  les  sections. 
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Fig.  5.23  :  Cas  nominal  sans  controle.  Evolution  du  coefficient  de  portance  en  envergure  CJe  en 
fonction  de  l'incidence.  LL  =  24m/s. 


Les  evolutions  de  Ce  peuvent  etre  decoupees  en  3  domaines.  Le  premier  est  defini  entre  l'apex  de 
l'aile  et  X/c  =  0,51  (X  =  489mm).  devolution  de  Ce  y  est  sensiblement  lineaire  jusqu'a  a  =30°.  A 
cette  incidence,  on  note  une  inversion  de  1'evolution  de  Ce  et  une  rupture  brutale  de  la  pente  jusqu'a 
a  =  31°.  Au-dela,  la  decroissance  de  Ce  se  poursuit,  mais  avec  une  pente  plus  faible. 


Le  second  domaine  est  compris  entre  X/c  =  0,51  et  0,64  (X  =  489  et  609mm).  Cette  zone  est 
caracterisee  par  le  developpement  d'un  plateau  de  Ce  pour  les  incidences  inferieures  a  30°.  Au-dela 
de  a  =  30°,  les  evolutions  de  Ce  sont  identiques  a  celles  observees  pour  les  sections  proches  de 
l'apex. 


231 


Le  troisieme  domaine  se  situe  entre  X/c  =  0,64  (X  =  609mm)  et  le  bord  de  fuite  de  l'aile.  Dans  cette 


region,  on  n'observe  plus  devolution  des  courbes  d'une  section  a  l’autre  quand  on  se  dirige  vers  le 
bord  de  fuite. 

Ces  resultats  apportent  une  information  interessante  sur  l'influence  de  l'eclatement  sur  la  portance 
de  l'aile  et,  dans  le  cas  d'un  avion  reel,  sur  les  modifications  de  sa  stabilite  lorsque  ce  phenomene 
devient  important.  En  effet,  il  convient  d'observer  que  le  phenomene  d'eclatement  conduit  a  une 
diminution  sensible  de  la  portance  quand  la  zone  de  recirculation  occupe  une  part  importante  de  la 
surface  de  l'aile.  Cependant,  dans  le  cadre  d'une  strategic  de  controle  des  oscillations  naturelles  du 
point  d'eclatement,  l'utilisation  de  la  portance  comme  parametre  de  controle  dans  la  boucle 
d'asservissement  n'est  pas  envisageable  en  raison  de  sa  faible  sensibilite  aux  variations  de  la 
position  du  point  d'eclatement. 

Green  well  et  Wood  (1992)  ont  propose  un  model  e  pour  l'identification  de  la  position  de  l'eclatement 
par  les  mesures  de  pression  stationnaires.  Ils  ont  note  que  l'eclatement  n'est  pas  associe  a  un 
changement  du  minimum  du  coefficient  de  pression  Kpmjn.  Leur  hypothese  est  basee  sur  la  demi- 
largeur  de  la  distribution  de  pression  parietale  sur  l'extrados.  Cette  valeur  est  definie  comme  la 
distance  transversale  entre  la  position  de  Kpmin  et  un  point  situe  a  95%  de  ce  minimum  (0,5Kpmin). 
Cette  distance  transversale  AY/e  est  appelee  la  demi-largeur.  Greenwell  et  Wood  ont  constate 
qu'une  variation  brutale  de  cette  grandeur  correspondait  a  l'apparition  de  l'eclatement  sur  l'extrados 
pour  des  positions  differentes  en  fonction  de  l'incidence.  Toutefois,  ces  tendances  n'ont  pas  ete 
observees  dans  nos  resultats.  Les  resultats  montrent  que  l'analyse  des  mesures  de  pression 
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stationnaire  ne  constituent  pas  un  parametre  satisfaisant  pour  l'identification  de  la  position  moyenne 


de  l'eclatement. 


5.5.  Mesures  de  pression  instationnaire 

Une  approche  connexe  a  consiste  a  utiliser  des  mesures  de  pression  instationnaire  pour  analyser  leur 
comportement  en  fonction  de  leurs  localisations  par  rapport  a  l'eclatement.  Jupp  et  al.  (1998)  ont 
montre  que  des  mesures  instationnaires  peuvent  etre  utilisees  pour  identifier  la  position  du  point 
d'eclatement.  Les  grandeurs  prises  en  compte  par  ces  auteurs  etaient  les  valeurs  RMS  autour  de  la 
valeur  moyenne  de  Kp.  Dans  notre  cas,  la  conception  de  la  maquette  ne  permettait  pas  l'implantation 
d'un  aussi  grand  nombre  de  capteurs  instationnaires  que  sur  la  maquette  de  Jupp  et  al. 

Afin  de  caracteriser  l'influence  de  l'eclatement  sur  les  pressions  instationnaires,  17  capteurs  de 
pression  Kulite™  ont  ete  inseres  a  l'extrados  de  l'aile.  Ces  mesures  ont  ete  executees  avec  la 
maquette  placee  a  27°  d'incidence  et  une  vitesse  CL  fixee  a  24m/s.  Dans  ces  conditions,  l'eclatement 
se  situe  aux  environs  de  X/c  =  0,65  (X  =  de  615  a  620mm).  Ils  ont  ete  implantes  suivant  4  lignes 
transversales  disposees  parallelement  a  l'envergure  sur  le  cote  droit  de  l'extrados  de  l'aile  comme 
indique  §  3.2  et  Fig.  3.12. 

Dans  un  premier  temps,  on  a  compare  les  resultats  des  mesures  donnees  par  les  capteurs 
instationnaire  a  ceux  obtenus  lors  des  essais  precedents  et  acquis  a  l'aide  de  prises  de  pression 
stationnaire.  Pour  ces  dernieres,  la  valeur  moyenne  de  Kp  a  ete  calculee  en  moyennant  500  valeurs 
enregistrees  a  une  frequence  de  7kHz.  Pour  les  resultats  issus  des  capteurs  instationnaires,  les  Kp 
sont  obtenus  en  effectuant  la  moyenne  de  10000  echantillons  de  pression  acquis  a  une  frequence  de 
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5kHz.  La  figure  5.24  presente  les  evolutions  du  coefficient  de  pression  Kp  resultant  des  deux 
methodes  dans  quatre  sections  de  comparaison.  On  remarque  a  X/c  =  0,84,  une  difference 
importante  pour  le  capteur  situe  a  Y/e  =  0,7.  On  a  constate  au  cours  des  acquisitions  un 
dysfonctionnement  aleatoire  de  la  voie  de  mesure  numero  1  attachee  a  ce  capteur.  Ne  disposant  pas 
d'autre  voie,  l'analyse  des  resultats  ne  prendra  pas  en  compte  les  acquisitions  issues  de  celle-ci.  Pour 
les  autres  voies  de  mesure,  on  note  sur  la  figure  5.24  un  bon  accord  entre  les  differents  resultats, 
quelle  que  soit  la  section  consideree. 


Fig.  5.24  :  Comparaison  des  mesures  stationnaires  et  instationnaires.  LL  =  24m/s  et  a  =  21°. 


Sur  la  figure  5.25  sont  representees  les  evolutions  en  fonction  du  temps  du  coefficient  de  pression 
Kp,  pour  les  differentes  sections  etudiees.  D'apres  cette  figure,  on  observe  une  relative  stabilite  de  la 
grandeur,  ainsi  qu’une  Evolution  basse  frequence  du  phenomene  sur  l'ensemble  des  signaux.  Ce  type 
de  trace  ne  permet  pas  de  mettre  en  evidence  d'autres  particularites  du  phenomene. 
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Fig.  5.25  :  Evolution  du  coefficient  de  pression  Kp  en  fonction  du  temps  pour  chaque  capteur.  (a) 
Capteurs  a  X/c  =  0,53  (No.  14,  15,  16  et  17).  (b)  Capteurs  a  X/c  =  0,63  (No.  10,  11,  12  et  13).  (c) 
Capteurs  a  X/c  =  0,74  (No.  6,  7,  8  et  9).  (d)  Capteurs  a  X/c  =  0,84  (No.  1,  2,  3,  et  4). 


Afin  de  mettre  en  evidence  une  eventuelle  trace  de  l'eclatement  sur  les  pressions  instationnaires  a  la 
paroi,  qui  se  manifesterait  par  une  frequence  caracteristique,  on  a  calcule  la  densite  spectrale  de 
puissance  de  chacun  des  signaux  issus  des  capteurs  Kulite™.  La  figure  5.26  regroupe  les  quatre 
positions  X/c  etudiees.  La  figure  5.26a  presente  les  traces  de  la  densite  spectrale  de  puissance  pour 
les  4  capteurs  situes  a  X/c  =  0,53,  en  amont  de  l'eclatement.  On  remarque  que  les  4  spectres  ont  un 
pic  caracteristique  a  une  frequence  d'environ  2Hz.  Au-dela,  aucune  autre  frequence  caracteristique 
n’est  mise  en  evidence.  Sur  la  figure  5.26b,  les  4  capteurs  sont  situes  juste  en  amont  de  la  position 
moyenne  de  l'eclatement  et  correspondent,  dans  certains  cas,  a  une  position  delate.  Un  pic  est  inis 
en  evidence  pour  les  4  capteurs  a  une  frequence  de  2Hz,  identique  au  cas  present^  Fig.  5.26a.  On 
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remarque,  au  niveau  des  capteurs  entourant  l'axe  du  tourbillon,  2  pics  situes  a  des  frequences 


d'environ  15  et  20Hz.  En  aval  de  la  position  moyenne  de  l'eclatement,  les  caracteristiques  misent  en 
evidence  pour  les  2  precedentes  stations  se  confirment.  A  X/c  =  0,74,  on  note  l'apparition  de  pics 
caracteristiques  autour  de  la  frequence  de  100Hz  sur  l'ensemble  des  capteurs  (voir  Fig.  5.26c).  A 
X/c  =  0,84,  l’ensemble  des  caracteristiques  se  confirme  (voir  Fig.  5.26d)  et  deux  zones  parfaitement 
distinctes  sont  mises  en  evidence.  L'une  pour  des  frequences  voisine  de  20Hz,  l'autre  pour  des 
frequences  d’environ  100Hz. 
a)  b) 


Fig.  5.26  :  Densite  spectrale  de  puissance  des  signaux  issus  des  capteurs.  (a)  Capteurs  a  X/c  =  0,53 
(No.  14,  15,  16  et  17).  (b)  Capteurs  a  X/c  =  0,63  (No.  10,  11,  12  et  13).  (c)  Capteurs  a  X/c  =  0,74 
(No.  6,  7,  8  et  9).  (d)  Capteurs  a  X/c  =  0,84  (No.  1,  2,  3,  et  4).  U„  =  24m/s  et  a  =  27°. 
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D'apres  ces  resultats,  il  parait  possible  de  detecter  l'influence  de  l'eclatement  sur  l'extrados  de  l'aile 
avec  des  capteurs  de  pression  instationnaire.  Toutefois,  l'information  indiquant  une  modification  du 
champ  de  pression  instationnaire  correspondant  a  l'eclatement,  est  decalee  dans  la  direction  aval  par 
rapport  a  la  position  du  point  d'eclatement  dans  le  champ. 


5.6.  Velocimetrie  Laser 

Une  partie  importante  de  l'etude  a  porte  sur  l'analyse  detaillee  de  l'eclatement  par  velocimetrie  laser 
tridirectionnelle.  Cette  technique  permet  d'acceder  au  champ  de  vitesse  moyenne  ainsi  qu'a  la 
turbulence  a  travers  les  correlations  statistiques  entre  les  diverses  fluctuations  de  vitesse.  La 
technique  utilisee  dans  cette  these  a  permis,  au  cours  d'une  meme  mesure,  de  determiner  les  trois 
composantes  du  vecteur  vitesse  ainsi  que  celles  du  tenseur  de  Reynolds  associe.  L'ecoulement  a 
l'extrados  de  l'aile  a  ete  explore  en  utilisant  deux  configurations  de  sondage  du  velocimetre  :  selon 
un  plan  lateral  transversal,  perpendiculaire  a  l'extrados  et  a  la  corde  ;  et  selon  un  plan  lateral 
longitudinal  passant  par  l'axe  du  tourbillon.  La  position  du  plan  de  sondage  lateral  longitudinal  a  ete 
definie  d'apres  des  mesures  dans  des  plans  lateraux  transversaux  qui  ont  permis  de  localiser  le  cceur 
du  tourbillon.  Dans  les  deux  cas,  grace  a  la  symetrie  de  l'ecoulement  sur  l'extrados,  on  n'a  considere 
qu'une  demi-aile  correspondant  au  cote  gauche  (sens  pilote)  de  l'aile  delta  (valeurs  negatives  de  la 
coordonnee  Y).  Ces  mesures  ont  ete  effectuees  pour  les  angles  d’incidence  a  =  27°  et  30°,  a  une 
vitesse  =  24m/s. 

Les  resultats  de  cette  etude  sont  presentes  dans  des  plans  perpendiculaires  a  l'extrados  de  l'aile  et 
passant  par  l'envergure  locale  ou  dans  le  plan  parallele  a  l'extrados  de  l'aile.  De  ce  fait,  ils 
correspondent  a  la  projection  selon  un  angle  d'environ  7°  des  donnees  relevees  dans  des  plans 
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respectivement  perpendiculaire  et  parallele  a  l'axe  du  tourbillon.  La  perte  d'information  au  niveau 
du  module  de  la  vitesse  ne  depasse  cependant  pas  4%  (Laval-Jeantet  1993). 

Deux  campagnes  de  velocimetrie  laser  ont  ete  realisees  pour  le  cas  nominal  sans  soufflage.  La 
premiere  campagne  avait  pour  but  de  mesurer  l'ecoulement  sur  l'extrados  de  l'aile,  pres  de 
l'extrados.  Malgre  les  diverses  possibilites  optiques  offertes  par  le  velocimetre,  les  mesures 
demandees  tres  pres  de  la  paroi  ont  necessite  un  positionnement  particulier  de  la  maquette,  par 
rotation  en  roulis  autour  d'un  axe  correspondant  a  une  incidence  de  27°.  Cette  rotation  conserve 
l'incidence  aerodynamique  de  l'aile  tout  en  favorisant  l'approche  du  volume  de  mesure  jusqu'a  la 
paroi  dans  une  configuration  angulaire  satisfaisante  pour  la  qualite  des  mesures.  L'angle  de  roulis  9 
a  ete  choisi  de  maniere  a  ce  que  les  faisceaux  provenant  de  l'amont  veine  soient  tangents  a  la  paroi 
de  l'aile  pour  l'incidence  selectionnee,  soit  9  =  11,24°  si  a  =  27°.  Pour  que  la  maquette  reste  au 
voisinage  de  l'axe  veine,  une  cale  biaise  specifique  d'un  couple  de  valeurs  (a,  9)  etait  intercalee 
entre  l'aile  et  le  mat  support  coude.  Trois  angles  definissent  cette  configuration  de  montage  :  l'angle 
de  mat  support  (27,45°),  l'angle  de  cale  (-5,15°)  et  l'angle  de  rotation  de  l'aile  sur  la  cale  (-10°). 

Douze  plans  perpendiculaires  entre  X/c  =  0,53  et  0,84  (X  =  500  et  800mm)  ont  ete  sondes  par 
velocimetrie  laser.  L'avantage  des  mesures  avec  cale  biaise  est  de  permettre  des  mesures  a 
proximite  immediate  de  l'extrados  de  l'aile.  Les  maillages  des  points  de  mesure  pour  les  differents 
plans  perpendiculaires  etudies  sont  constitues  d'environ  1400  points  repartis  a  l'extrados  entre 
Z/e  =  0,04  et  Z/e  =  0,7,  sur  une  largeur  comprise  entre  -0,4  <  Y/e  <  -1,1.  Le  pas  entre  chaque  point 
de  mesure  est  de  2mm.  Les  plans  perpendiculaires  etaient  situes  a  X/c  =  0,53,  0,58,  0,61,  0,63,  0,65, 
0,67,  0,69,  0,72,  0,74,  0,76,  0,84  correspondant  a  X  =  500,  550,  580,  600,  620,  640,  660,  680,  700, 
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720  et  800mm.  Pendant  ces  essais,  on  a  note  que  le  montage  sur  cale  biaise  introduisait  une 
dissymetrie  des  deux  tourbillons  par  rapport  au  montage  habituel.  La  position  de  l'eclatement 
mesuree  par  velocimetrie  laser  s'est  revelee  etre  situee  a  environ  100mm  en  amont  de  la  position 
moyenne  observee  dans  les  resultats  de  tomoscopie  laser.  Toutefois,  les  resultats  de  la  velocimetrie 
laser  montrent  les  memes  caracteristiques  d'ecoulement  que  ceux  obtenus  par  la  tomoscopie  laser. 

La  deuxieme  campagne  a  ete  realisee  sans  cale  biaise,  ce  qui  correspond  a  la  configuration  etudiee 
par  tomoscopie  laser.  La  maquette  a  ete  montee  directement  sur  le  mat  support  coude  sans  angle  de 
roulis,  avec  une  incidence  egale  a  27°  et  a  30°.  Cette  campagne  est  constitute  de  4  plans 
d'exploration  perpendiculaires  a  l'aile  et  a  sa  corde  et  d'un  plan  longitudinal  passant  par  l'axe  du 
tourbillon.  Les  plans  perpendiculaires  se  situent  a  X/c  =  0,53  (X  =  500mm),  correspondant  a  un 
tourbillon  non  eclate,  X/c  =  0,63  (X  =  600mm),  juste  en  amont  de  l'eclatement,  X/c  =  0,74 
(X  =  700mm),  en  aval  de  l'eclatement,  et  X/c  =  0,84  (X  =  800mm),  correspondant  a  une  region  ou 
la  zone  de  recirculation  s'approche  de  l'extrados  de  l'aile.  Chacun  de  ces  plans  contient  environ  1400 
points  de  mesure  situes  en  envergure  dans  1'intervalle  -0,4  <  Y/e  <  -1,1.  Le  pas  entre  les  points  est 
de  2mm.  La  figure  5.27  presente  les  maillages  pour  les  differents  plans  perpendiculaires  etudies. 
Sur  ces  traces,  on  constate  que  la  distance  entre  le  premier  point  d'exploration  et  la  paroi  de  l'aile  est 
relativement  importante  (environ  12mm).  Ceci  est  du  au  reglage  de  la  tete  Remission  du  banc  de 
velocimetrie  laser  tridirectionnel  qui  ne  permet  pas  une  inclinaison  correspondant  a  l'incidence  de  la 
maquette. 
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a)  X/c  =  0,53  (X  =  500mm)  b)  X/c  =  0,63  (X  =  600mm) 


c)  X/c  =  0,74  (X  =  700mm)  d)  X/c  =  0,84  (X  =  800mm) 


Fig.  5.27  :  Maillages  des  points  de  sondage  par  velocimetrie  laser  pour  les  4  plans  perpendiculaires 
etudies  sans  cale  biaise.  (a)  X/c  =  0,53.  (b)  X/c  =  0,63.  (c)  X/c  =  0,74.  (d)  X/c  =  0,84. 

Les  maillages  dans  la  premiere  campagne  etaient  plus  proche  de  l'extrados,  mais  la  position 
moyenne  de  l'eclatement  ne  correspondait  pas  avec  les  resultats  observes  avec  la  tomoscopie  laser. 
Dans  les  paragraphes  suivants,  seuls  les  resultats  de  cette  deuxieme  campagne  sont  presentes  et 
discutes  a  l'exception  des  quelques  fois  ou  on  parlera  explicitement  de  la  premiere  campagne  (avec 
la  cale  biaise). 

Les  resultats  obtenus  dans  les  plans  perpendiculaires  permettent  de  determiner  1'evolution 
longitudinale  de  la  position  de  l'axe  du  tourbillon.  Le  centre  de  la  structure  tourbillonnaire  est  defini 
comme  le  point  ou  la  composante  axiale  U/LL  est  maximale  et  ou  les  composantes  V/LL  et  W/LL 
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s’annulent.  A  partir  de  la  connaissance  de  la  position  de  l'axe  du  tourbillon,  il  est  possible  de  definir 
les  coordonnees  des  points  de  mesure  dans  le  plan  longitudinal  qui  passe  par  cet  axe.  Le  plan 
longitudinal  est  explore  horizontalement  depuis  X/c  =  0,53  jusqu'a  0,84  (X  =  500  a  800mm). 
Chaque  maillage  contient  environ  525  points  de  mesure. 


Le  pas  entre  chaque  point  de  mesure  selon  ces  lignes  transversales  est  de  5mm.  Le  pas  entre  ces 
lignes  suivant  la  direction  X  est  de  20mm.  La  figure  5.28  presente  la  projection  du  maillage  du  plan 
longitudinal  sur  l’extrados  de  la  maquette  (gris  fonce). 


Fig.  5.28  :  Maillage  du  plan  longitudinal  en  configuration  nominale. 


5.6.1.  Oscillation  longitudinale  de  la  position  d'eclatement 

Les  visualisations  par  tomoscopies  laser  ont  montre  que  l'eclatement  est  un  phenomene  tres 
fluctuant.  Malgre  le  caractere  quasi-qualitatif  de  cette  methode,  l'analyse  temporelle  des 
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enregistrements  videos  a  montre  des  oscillations  longitudinales  de  la  position  d'eclatement  et  mis  en 


evidence  des  frequences  caracteristiques  de  fluctuation.  La  velocimetrie  laser  permet  l'acquisition 
de  veritables  donnees  quantitatives  et  instationnaires.  Avec  les  mesures  par  velocimetrie  laser,  les 
aspects  fortement  fluctuants  de  l'eclatement  peuvent  etre  caracterises  en  construisant  les 
histogrammes  des  composantes  U,  V  et  W  de  la  vitesse  instantanee.  Un  histogramme  est  une 
approximation  de  la  fonction  densite  de  probabilite  croisee  des  deux  variables  aleatoires,  dans  ce 
cas  U  et  W.  Les  histogrammes  des  composantes  U  et  W  a  3  abscisses  differentes  sont  representes 
sur  la  figure  5.29. 

X/c  =  0,53  (X  =  500mm)  X/c  =  0,63  (X  =  600mm)  X/c  =  0,84  (X  =  800mm) 


Fig.  5.29  :  Histogrammes  de  la  densite  de  probabilite  croisee  de  U  et  W.  LL  =  24m/s  et  a  =  27°. 

En  amont  (voir  Fig.  5.29a)  et  en  aval  (voir  Fig.  5.29c)  de  la  position  moyenne  de  l'eclatement 
Xh/c,  les  histogrammes  ont  une  forme  classique  presentant  un  pic  unique  avec,  autour,  un 
etalement  plus  ou  moins  grand  resultant  principalement  de  ce  que  Ton  considere  comme  etant  de  la 
turbulence.  En  revanche,  au  voisinage  de  la  position  moyenne  de  l'eclatement  (Xh  I c  =  0,65),  les 
histogrammes  comportent  deux  pics  bien  distincts,  indices  d'une  forte  intermittence  affectant 
l'origine  de  l'eclatement  instantane.  Dans  ce  plan,  le  velocimetre  mesure  tantot  un  etat  non  eclate, 
tantot  un  etat  eclate,  ce  qui  induit  des  changements  brutaux  de  la  vitesse.  En  d'autres  termes,  la 
position  d'eclatement  oscille  fortement  autour  de  la  position  moyenne  Xh/c,  la  composante  axiale 
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U  passant  d'une  valeur  elevee  correspondant  a  la  survitesse  en  amont  de  l’eclatement  a  une  valeur 


negative  dans  la  zone  de  recirculation.  Ces  resultats  confirment  quantitativement  les  observations  de 
la  tomoscopie  laser  en  remettant  en  evidence  les  oscillations  de  la  position  de  l'eclatement. 

Cette  oscillation  longitudinale  influence  aussi  la  valeur  de  la  vitesse  moyenne  calculee  dans  la 
region  fluctuante.  Pendant  l'acquisition  des  2000  particules,  les  valeurs  instantanees  de  la 
composante  axiale  U  correspondent  tantot  a  des  pics  de  survitesse,  tantot  a  des  deficits  de  vitesse. 
En  consequence,  pour  tout  point  de  mesure  situe  dans  ce  domaine,  le  signe  de  la  vitesse  instantanee 
change  regulierement  avec  l'oscillation  du  point  d'arret.  La  valeur  moyenne  calculee  est  finalement 
une  moyenne  statistique  entre  des  valeurs  correspondant  a  des  etats  stables  amont  et  aval 
relativement  a  l'eclatement. 

Malheureusement,  en  raison  de  la  capacite  de  stockage  limitee  du  systeme  d'acquisition,  on  ne 
pouvait  enregistrer  que  2000  particules  en  chaque  point  de  mesure  ;  ce  qui  n'a  pas  permis  de  faire 
des  analyses  dans  le  domaine  temporel,  ni  de  calculer  des  spectres.  Les  histogrammes  de  la  figure 
5.29  sont  representatifs  des  tendances  observees  pour  toutes  les  conditions  d'essais. 

5.6.2.  Composantes  de  la  vitesse  moyennes 

La  figure  5.30  presente  les  contours  iso-valeur  de  la  composante  axiale  moyenne  JJ  pour  chacun 
des  plans  de  mesure.  Sur  la  figure  5.30a  les  resultats  obtenus  dans  le  plan  X/c  =  0,53  (X  =  500mm), 
situe  en  amont  de  la  position  moyenne  d'eclatement,  mettent  en  evidence  une  forte  acceleration  de 
l'ecoulement  suivant  l'axe  du  cceur  du  tourbillon  principal.  A  cette  position,  la  composante  JJ  est 
pres  de  3,5  fois  superieure  a  la  vitesse  amont.  Ces  caracteristiques  correspondent  a  un 
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comportement  typique  des  tourbillons  d'aile  delta  en  amont  de  l'eclatement,  le  profil  axial  etant  du 


type  jet.  Dans  cette  region  de  l’ecoulement,  le  cceur  du  tourbillon  a  un  diametre  de  5  a  10mm. 
Quand  on  s'eloigne  du  coeur,  la  composante  axiale  tend  a  devenir  constante  avec  une  valeur  proche 
de  Uoo.  La  figure  5.30b  presente  les  resultats  dans  le  plan  X/c  =  0,63  (X  =  600mm),  situe  juste  en 
amont  de  la  position  moyenne  de  l'eclatement.  On  remarque  dans  le  coeur  du  tourbillon  une 
survitesse  legerement  plus  importante  que  precedemment  ( U  /[/„  =  3,8 )  et  un  accroissement  de  la 
zone  a  plus  faible  vitesse,  situee  sous  le  tourbillon  principal  pres  de  l'extrados  de  la  maquette.  Cette 
zone  s'etend  sur  une  plus  grande  surface  de  l'aile,  ce  qui  correspond  a  l'accroissement  de  la  taille  du 
tourbillon  principal. 

Sur  la  figure  5.30c,  relative  au  plan  X/c  =  0,74  (X  =  700mm),  on  remarque  au  centre  du  tourbillon 
une  zone  de  recirculation  avec  une  vitesse  JJ  negative.  II  existe  done  un  point  d'arret  entre  les  plans 

X/c  =  0,63  et  0,74,  qui  correspond  au  changement  de  signe  de  la  composante  axiale  de  la  vitesse. 
Ces  resultats  sont  en  bon  accord  avec  ceux  observes  par  tomoscopie  laser.  La  zone  de  retour 
n'influence  que  la  partie  centrale  du  tourbillon.  Sur  la  partie  superieure,  on  retrouve  une  survitesse 
importante,  voisine  de  2  fois  la  vitesse  exterieure.  Pour  la  partie  inferieure,  situee  sous  le  tourbillon 
principal,  on  ne  note  pas  d'influence  significative,  excepte  le  grossissement  de  la  zone  a  faible 
vitesse  correspondant  a  la  dilatation  du  tourbillon  principal.  Le  diametre  du  cceur  du  tourbillon 
atteint  une  valeur  de  30mm  dans  ce  plan  de  mesure.  A  X/c  =  0,84  (X  =  800mm),  l'eclatement  est 
present  sur  une  plus  grande  partie  du  champ  (voir  Fig.  30d)  et  on  constate  que  la  zone  de 
recirculation  tend  a  disparaTtre,  laissant  la  place  a  un  cceur,  ou  bulbe,  a  faible  vitesse.  Ce  bulbe 
grossit,  sans  pour  autant  avoir  une  influence  au  niveau  de  la  partie  inferieure  ;  on  note  simplement 
que  l'accroissement  du  bulbe  dechire  l’enveloppe  tourbillonnaire,  pour  se  rapprocher  de  l'extrados 
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de  1'aile.  Le  diametre  du  coeur  est  egal  a  50mm  dans  ce  dernier  plan.  Sur  la  partie  peripherique 
superieure,  la  survitesse  subsiste,  mais  diminue  fortement.  L'ecoulement  en  aval  la  zone  de 
recirculation  est  similaire  a  un  ecoulement  de  type  sillage. 

a)  X/c  =  0,53  (X  =  500mm)  b)  X/c  =  0,63  (X  =  600mm) 


c)  X/c  =  0,74  (X  =  700mm)  d)  X/c  =  0,84  (X  =  800mm) 


Y(mm)  Y(flim) 


Fig.  5.30  :  Evolution  des  iso-valeurs  de  la  composante  axiale  de  la  vitesse  moyenne  U/LL. 
LL  =  24m/s  et  a  =  27°. 


Les  figures  5.31  et  5.32  presentent  les  valeurs  des  composantes  transversale  et  normale  de  la  vitesse 
moyenne,  V  / U„ et  W  /Um  respectivement,  pour  chaque  plan  de  mesure.  Le  gradient  vertical  de  la 
composante  V /t/„  (voir  Figs.  5.31a  et  5.31b)  et  le  gradient  horizontal  de  la  composante  W  /U„ , 
(voir  Figs.  5.32a  et  5.32b)  sont  tres  intenses  sur  les  deux  plans  en  amont  de  l'eclatement,  indiquant 
une  forte  rotation  du  systeme  tourbillonnaire,  le  coeur  toumant  tres  rapidement  sur  lui-meme.  Le 
maximum  atteint  par  la  vitesse  transversale  ou  normale  etant  environ  2Uoo.  On  a  observe  que 
l'eclatement  se  caracterise  par  une  dilatation  du  coeur  du  tourbillon.  Celle-ci  se  manifeste  sur  les 
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traces  des  vitesses  moyennes  transversale  et  normale  par  un  ecartement  des  lignes  iso-valeur  (voir 
Figs.  5.31c  et  5.32c).  Au  niveau  des  composantes  transversale  et  normale,  l'eclatement  du  tourbillon 
conduit  a  une  diminution  de  ces  composantes.  D'apres  les  valeurs  de  V  /Um  et  W  /U  „  mesurees  a 
X/c  =  0,84,  un  ecoulement  delate  est  evident  sur  une  grande  partie  du  champ  (voir  Figs.  5.3 Id  et 
5.32d). 


a)  X/c  =  0,53  (X  =  500mm)  b)  X/c  =  0,63  (X  =  600mm) 


Y{  mm )  Y(  mm ) 


c)  X/c  =  0,74  (X  =  700mm)  d)  X/c  =  0,84  (X  =  800mm) 


-350  -300  -250  -200  -150  -100  -50  0  -350  -300  -250  -200  -150  -100  -50  0 


Y(  mm )  Y(mm) 

Fig.  5.31  :  Evolution  des  iso- valeurs  de  la  composante  transversale  de  la  vitesse  moyenne  V/LL. 
Uoo  =  24m/s  et  a  =  21°. 


c)  X/c  =  0,74  (X  =  700mm)  d)  X/c  =  0,84  (X  =  800mm) 


Fig.  5.32  :  Evolution  des  iso-valeurs  de  la  composante  normale  de  la  vitesse  moyenne  W/UL. 
EL  =  24m/s  et  a  =  27°. 


Pour  avoir  une  vue  plus  synthetique,  on  a  trace  sur  la  figure  5.33  les  profils  de  U/IL,  et  W  /U „ 

mesures  dans  les  quatre  sections  precedentes.  On  observe  les  memes  caracteristiques  que  celles 
discutees  plus  haut,  mais  ces  traces  permettent  de  bien  distinguer  les  etats  non  eclate  et  eclate.  Le 
profil  de  U  /U„  presente  un  creux,  ou  deficit,  brutal  dans  la  partie  centrale  de  la  structure  a 
X/c  =  0,74  qui  marque  l'existence  de  l'eclatement  et  de  la  zone  de  recirculation.  Devolution  de  la 
composante  normale  W  fU „  n’est  que  peu  affectee  par  l'eclatement  a  cette  station  ou  on  note  une 
dilatation  modeste  du  cceur  visqueux  accompagnee  d'une  diminution  d'ensemble  des  vitesses  de 
rotation.  Sur  les  extremites  du  profil,  les  composantes  de  vitesse  demeurent  inchangees.  A 
X/c  =  0,84  (X  =  800mm),  la  region  de  recirculation  s'est  considerablement  elargie.  Dans  la  zone 
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composant  le  tourbillon  principal,  la  vitesse  tangentielle  evolue  de  maniere  monotone.  La  rotation 


s'effectue  beaucoup  plus  lentement. 

a)  U/U„  b)  W/U, 


Fig.  5.33  :  Distributions  de  vitesse  moyenne  pour  les  4  plans  perpendiculaires  :  X/c  =  0,53,  0,63, 
0,74  et  0,84.  (a)  Composante  axiale  U/U„.  (b)  Composante  normale  W/IL.  LL  =  24m/s  et  a  =  27°. 


II  est  &  noter  que  les  explorations  effectuees  le  long  de  lignes  transversales  coupent  le  systeme 
tourbillonnaire  en  des  zones  differentes.  Comme  le  montre  la  figure  5.34,  le  profil  traverse  le  champ 
potentiel,  la  nappe  tourbillonnaire  issue  du  bord  d'attaque,  puis  une  zone  peu  influencee  par  le 
syst&me  tourbillonnaire,  et  enfin  le  tourbillon  principal  (Solignac,  Pagan  et  Molton  1989).  Le 
tourbillon  principal  peut  etre  lui-meme  decoupe  en  deux  regions,  l'une  interne  correspondant  au 
noyau  visqueux,  la  seconde  intermediaire  dans  laquelle  l'ecoulement  est  rotationnel  et  non  visqueux 
(zone  d’Euler). 


™  champ  rotationnel  non  visqueux 
b  champ  visqueux 

Fig.  5.34  :  Schema  des  differentes  zones  dans  un  tourbillon  principal  (Solignac  et.al.  1989). 
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Quand  on  se  refere  aux  equations  fondamentales  regissant  les  ecoulements,  on  constate  que  la 
vorticite  -ou  le  rotationnel-  est  produite  dans  les  regions  ou  les  termes  visqueux  sont  actifs.  Ces 
termes  sont  actives  des  que  les  derivees  spatiales  du  champ  de  vitesse  deviennent  grandes,  ce  qui  se 
produit  dans  les  couches  limites  (et  les  ondes  de  choc  en  supersonique)  et,  dans  une  moindre 
mesure,  au  sein  des  sillages  et  des  zones  de  melanges.  Pour  l'aile  delta,  la  vorticite  est  engendree 
dans  les  couches  limites  d'extrados  et  surtout  d'intrados.  Lors  du  decollement  au  bord  d'attaque  cette 
vorticite  est  ejectee  dans  l'ecoulement  exterieur  ou  elle  n'est  pratiquement  plus  produite  par  suite  de 
l'affaiblissement  des  gradients  de  vitesse.  Ce  n'est  pas  le  cas  dans  le  coeur  du  tourbillon  ou  le  champ 
de  vitesse  est  a  nouveau  tres  variable.  Ainsi,  la  plus  grande  partie  du  tourbillon  est  une  zone 
rotationnelle  non  visqueuse  tres  petite,  le  tout  baignant  dans  un  ecoulement  irrotationnel.  Cette 
organisation  est  analogue  -mutatis  mutandis-  a  la  structure  en  triple  couche  de  la  couche  limite  mise 
en  evidence  par  Lighthill  dans  sa  celebre  "triple  deck  theory".  L'existence  d'une  zone  Euler  faisant 
tampon  entre  un  champ  externe  irrotationnel  et  une  zone  interieure  visqueuse  ne  doit  done  pas  nous 
surprendre. 

Les  memes  zones  sont  mises  en  evidence  sur  les  profils  de  vitesse  en  amont  de  l'eclatement,  tels 
ceux  presentes  sur  la  figure  5.33.  La  figure  5.35  presente  l'un  de  ces  profils  qui  est  partage  en  5 
regions,  correspondant  a  la  traversee  des  trois  zones  de  la  figure  5.34.  Ces  distributions  confirment 
la  representation  analytique  de  Hall  (1960,  1971).  Le  coeur  visqueux  correspond  a  un  ecoulement 
avec  un  mouvement  du  type  rotation  de  corps  solide.  La  zone  intermediate  et  la  zone  exterieure 
sont  des  champs  potentiels  ou  l'ecoulement  est  irrotationnel  et  le  tourbillon  suit  la  loi  de  vitesse  de 

la  forme  .  Finalement,  la  zone  Euler  correspond  a  un  ecoulement  rotationnel  et  non- 
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visqueux.  La  distribution  de  vitesse  tangentielle  est  donnee  par  une  relation  deduite  des  equations 


d'Euler  dans  le  cadre  d'une  hypothese  de  similitude  conique  (Hall  1960,  Pagan  et  Solignac  1986). 


Fig.  5.35  :  Profils  des  composantes  axiale  (  U/LL)  et  normales  (  W/LL )  de  la  vitesse  moyenne  en 
amont  de  l’eclatement  qui  sont  decoupes  suivants  les  zones  :  noyau/coeur  du  tourbillon  (zone  5), 
zone  Euler  (zone  4),  zone  intermediate  (zone  3),  nappe  de  cisaillement  (zone  2),  champ  potentiel 
(zonel)  (Solignac,  Pagan,  Molton  1989). 


Les  traces  des  vecteurs  vitesse  et  des  lignes  de  force  sur  des  plans  perpendiculaires  a  l'extrados 
synthetisent  les  remarques  precedentes.  Ces  lignes  de  force  sont  tangentes  en  chacun  de  leur  point  a 
la  projection  locale  du  vecteur  vitesse.  On  a  evite  d'utiliser  les  termes  trajectoire  ou  ligne  de  courant 
car  les  courbes  tracees  ne  sont  ni  l'une,  ni  l'autre.  Les  traces  sur  la  figure  5.36  visualisent  ainsi  le 
mouvement  de  rotation  associe  au  tourbillon  principal.  Ces  resultats  confirment  ceux  analyses  par 
Solignac  et.  al.  (1989).  Les  4  traces  a  gauche  sur  la  figure  5.36  (a,  c,  e,  g)  presentent  le  champ  de 
vitesse  obtenu  dans  chaque  plan.  Ces  vecteurs  montrent  l'enroulement  de  l'ecoulement  venant  du 
bord  d'attaque  autour  du  tourbillon  principal.  Les  lignes  de  force  correspondant  aux  vecteurs  vitesse 
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sont  presentees  a  droite  sur  la  figure  5.36  (b,  d,  f,  h).  Ces  lignes  de  force  s'enroulent  autour  de 
l'exterieur  du  tourbillon  principal.  En  revanche,  dans  le  coeur  du  tourbillon,  les  lignes  de  force  se 
deroulent  a  partir  du  coeur  vers  l'exterieur.  Entre  les  deux  zones,  on  observe  un  ou  plusieurs  cercles 
limites,  frontieres  entre  des  zones  corotatives,  et  identifiant  le  coeur  du  tourbillon  et  les  differentes 
regions  de  l'ecoulement. 


a)  X/c  =  0,53  (X  =  500mm) 
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b)  X/c  =  0,53  (X  =  500mm) 
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c)  X/c  =  0,63  (X  =  600mm) 


d)  X/c  =  0,63  (X  =  600mm) 
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e)  X/c  =  0,74  (X  =  700mm) 


f)  X/c  =  0,74  (X  =  700mm) 
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g)  X/c  =  0,84  (X  =  800mm) 


h)  X/c  =  0,84  (X  =  800mm) 


Fig.  5.36  :  Evolution  des  vecteurs  vitesse  (a,  c,  e,  g)  et  des  lignes  de  force  associees  (b,  d,  f,  h)  dans 
les  plans  perpendiculaires.  LL  =  24m/s  et  a  =  27°. 


Un  cercle  limite  montre  qu'il  existe  une  surface  separant  un  domaine  interne  dans  lequel  la  vitesse  a 
une  composante  radiale  dirigee  vers  l'exterieur,  d'un  domaine  externe,  ou  cette  composante  est 
dirigee  vers  l’axe  du  tourbillon.  Ce  phenomene  est  lie  a  l'effet  d'entramement  de  l'ecoulement 
externe  vers  le  coeur  du  tourbillon.  Le  deroulement  des  lignes  de  force  au  cceur  du  tourbillon 
correspond  a  la  dilatation  apparaissant  lors  de  l'eclatement. 


Ces  resultats  sont  conformes  a  la  solution  analytique  des  equations  de  Navier-Stokes  proposee  par 
Sullivan  (1959)  qui  montre  que  les  tourbillons  se  forment  avec  deux  cellules  s'enroulant  l'une  autour 
de  l'autre.  A  une  certaine  distance  du  coeur,  la  solution  reprend  la  forme  proposee  par  Burgers  avec 
un  enroulement  simple  autour  du  coeur  du  tourbillon. 

La  figure  5.37  presente  les  resultats  relatifs  aux  composantes  moyennes  (  U/LL,  V/LL,  et  W/LL  ) 
dans  le  plan  longitudinal,  sur  le  cote  gauche  de  l'extrados  de  l'aile.  Cette  coupe  permet  de  visualiser 
les  effets  de  l'eclatement  sur  l'ecoulement  au-dessus  de  l'aile  entre  les  stations  X/c  =  0,53,  en  amont 
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de  l'eclatement,  et  X/c  =  0,84  en  aval  de  la  zone  de  recirculation.  Sur  cette  representation,  on 


constate  que  l'eclatement  se  manifeste  brutalement  en  un  point  particulier  (point  d'arret)  a 
X/c  =  0,65.  La  figure  5.37a  montre  les  resultats  pour  la  composante  axiale  U.  La  chute  de  cette 
composante  se  produit  sur  une  distance  de  10mm  en  amont  de  l'eclatement,  soit  a  peu  pres  le 
diametre  du  cceur  visqueux  du  tourbillon.  Cette  distance  est  difficile  a  mesurer  a  cause  des 
oscillations  de  l'eclatement.  En  amont  de  ce  point,  dans  le  coeur  du  tourbillon  on  note  la  tres  forte 
survitesse  de  l'ecoulement.  Apres  l'eclatement,  l'ecoulement  se  dilate  et  une  zone  de  recirculation 
apparait,  suivie  d'un  bulbe.  L'ensemble  de  ces  zones  forme  une  structure  quasi-conique  qui 
s'agrandit  au  fur  et  a  mesure  que  l'eclatement  progresse.  A  l'apparition  de  l'eclatement,  on  remarque, 
que  celui-ci  n'a  que  peu  d'influence  sur  la  partie  peripherique  du  tourbillon,  seule  la  partie  centrale 
autour  du  cceur  est  affectee. 

La  figure  5.37b  presente  la  composante  transversale  V/LL.  Dans  le  plan  considere,  au  niveau  de 
l’axe  du  tourbillon,  cette  composante  est  nulle.  En  dehors,  elle  informe  sur  la  position  de 
l'exploration  par  rapport  a  l'axe  tourbillonnaire.  Ainsi,  sous  l'axe  du  tourbillon,  la  composante  V/LL 
est  negative,  au-dessus  de  celui-ci  elle  est  positive.  Apres  l'eclatement,  la  composante  V/LL.  est 
nulle  dans  la  zone  de  recirculation  et  plus  en  aval.  Au  niveau  du  contournement  du  bord  d'attaque 
de  la  maquette,  on  constate  que  la  composante  V/LL  est  egalement  nulle,  ce  qui  indique  une  bonne 
stabilite  de  l'ecoulement  a  ce  niveau. 

La  figure  5.37c  presente  la  composante  normale  W/LL.  Sur  cette  figure,  l'eclatement  se  manifeste 
par  une  diminution  des  valeurs  maximales  de  W/LL,  ce  qui  indique  une  plus  faible  rotation  du 
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c)  W/U, 
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Fig.  5.37  :  Composantes  de  la  vitesse  moyennes  dans  le  plan  longitudinal  sur  le  c6te  gauche  de 
l'extrados  de  l'aile.  (a)  U/U„.  (b)  V/IL.  (c)  W/IL..  U„  =  24m/s  et  a  =  27°. 

5.6.3.  Angle  de  swirl  et  autres parametres pour  identifier  I'eclatement 

De  nombreuses  investigations  sur  I'eclatement  tourbillonnaire  ont  cherche  a  determiner  un  critere 
simple  pour  predire  l'apparition  de  I'eclatement.  Plusieurs  parametres  ont  ete  proposes  prenant  des 
valeurs  critiques  au  moment  ou  I'eclatement  se  produit.  On  sait  que  I'eclatement  depend 
principalement  des  composantes  (axiale  et  azimutale)  de  la  vitesse  ainsi  que  du  gradient  de 
pression.  Dans  tous  les  cas,  il  ne  faut  pas  oublier  que  la  caracterisation  de  l'ecoulement 
tourbillonnaire  par  un  seul  parametre  est  une  approche  simplifiee,  voire  simpliste,  ignorant  de 
nombreuses  proprietes  locales  de  l'ecoulement.  Malgre  cela,  plusieurs  parametres  seront  presentes 
dans  les  paragraphes  qui  suivent. 


500  600  700  800  900 
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Un  parametre  utilise  par  de  nombreux  chercheurs  pour  indiquer  un  etat  critique  de  l'ecoulement  est 


le  "swirl"  ;  dont  la  definition  varie  suivant  les  auteurs.  On  peut  effectivement  faire  intervenir  soit 
des  quantites  mesurees  localement  dans  l'ecoulement,  soit  des  valeurs  prenant  en  compte  les 
extremums  de  ces  grandeurs.  Enfin,  d'autres  valeurs  de  swirl  sont  calculees  a  partir  des  integrates 
longitudinales  ou  transversales  dans  le  champ  de  mesures. 


La  definition  la  plus  simple  du  swirl  est  le  rapport  (Wmax/Umax)  entre  les  maximums  des 
composantes  azimutale  et  axiale  de  la  vitesse.  La  circulation  est  une  variable  sou  vent  utilisee  pour 
caracteriser  un  ecoulement  rotationnel ;  elle  est  definie  par  :  T  =  2jtrW 

ou  r  est  la  distance  radiale  depuis  le  centre  du  tourbillon.  Souvent,  la  constante  2n  est  omise  dans 
cette  definition.  Dans  un  ecoulement  tourbillonnaire,  la  circulation  a  un  comportement  parabolique 
pres  de  l'axe  du  tourbillon  puis  tend  vers  une  valeur  constante  dans  le  champ  externe,  notee  To. 
L'importance  relative  des  composantes  axiale  et  azimutale  de  la  vitesse  peut  etre  globalement 
caracterisee  par  un  parametre  de  swirl  defini  par  : 


rcU„  R0 


ou  rc  est  le  rayon  du  coeur  visqueux.  Le  parametre  de  swirl  est  egal  a  l'inverse  du  nombre  de  Rossby 
Ro.  Les  valeurs  critiques  (S  et  Ro),  observees  ou  calculees,  sont  presentees  dans  le  tableau  5.2. 
Toutes  ces  valeurs  sont  en  bon  accord  avec  un  critere  propose  par  Spall  et.  al.  (1987)  qui  est  : 
S  «  1,37. 


Bossel 

(1969,  1970) 

Squire 

(1960) 

Benjamin 
(1962, 1965) 

Approx. 

Quasi-cylin. 

Axisym. 

N.-S. 

Simulation 

Numerique  directe 

U2 

1,4 

1,4 

1,41 

1,28 

Ro 

0,90 

0,71 

0,78 

Tableau  5.3  :  Valeurs  critique  des  parametres  de  l'eclatement. 
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Un  parametre  local,  defini  comme  l'arc  tangente  du  rapport  de  vitesses  precedent,  est  nomme  angle 


de  swirl  ou  angle  d'helice  :  O  =  Arctg  (W/U  ).  Ce  parametre,  dont  1'importance  a  ete  suggeree  tres 
tot  par  Squire  (1960),  revient  constamment  dans  les  travaux  theoriques,  dont  plusieurs  sont 
mentionnes  dans  la  partie  bibliographique  de  cette  these.  Plus  recemment,  Payne  et.  al.  (1988)  et 
Iwanski  et.  al.  (1989)  ont  applique  ce  critere  local  sur  leurs  mesures  par  velocimetrie  laser.  La 
valeur  de  Tangle  de  swirl  critique  correspondant  a  Tapparition  de  Teclatement  est  communement 
estimee  par  les  experimentateurs  comme  se  situant  dans  la  plage  45°  -  54°  (Sarpkaya  1971, 
Hummel  1978,  Garg  et  Leibovich  1979,  Laval-Jeantet  1993).  Cette  valeur  critique  sert  a  identifier 
les  zones  de  Tecoulement  tourbillonnaire  susceptibles  d'induire  Teclatement. 

L'angle  d'helice  calcule  dans  chaque  plan  de  mesure  est  represente  sur  la  figure  5.38.  Les  plans  de 
mesure  a  X/c  =  0,53  et  0,63  (X  =  500  et  600mm)  sont  en  amont  de  la  position  moyenne  de 
Teclatement  (Tabscisse  a  X  =  600mm  est  parfois  dans  la  zone  eclatee,  les  plans  a  X/c  =  0,74  et  0,84 
sont  dans  la  zone  de  recirculation  en  aval  du  point  d'eclatement.  Les  traces  en  amont  de  Teclatement 
sont  en  accord  avec  les  resultats  d'autres  auteurs  et  permettent  de  confirmer  Texistence  permanente 
de  zones  d'angles  d'helice  critique. 
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Y/e 


Fig.  5.38  :  Angle  de  swirl  (angle  d'helice)  O  pour  les  4  plans  de  mesure  perpendiculaires  a 
l'extrados. 


Billant  et.  al.  (1998)  ont  etabli  une  condition  necessaire  d’apparition  de  l’eclatement  dans  un 
tourbillon  libre.  Ce  critere  decoule  de  1’ equation  de  conservation  de  la  quantite  de  mouvement 
axiale  pour  un  ecoulement  axisymetrique,  uniforme,  et  soumis  a  un  champ  de  pression  exterieur 
constant.  D  fait  intervenir  le  nombre  S  qui  est  ici  defini  par: 


■W2(r) 


dr 


S=- 


U2(  0) 


Pour  calculer  le  critere  de  Billant  et  al.  avec  les  resultats  obtenus  ici,  l'axe  de  la  structure 
tourbillonnaire  est  defini  comme  le  point  ou  la  vitesse  axiale  est  maximale  et  ou  la  vitesse  azimutale 
s’annule  (les  deux  points  coincident).  Pour  chaque  plan,  la  position  du  centre  est  done  determinee  a 
l'endroit  ou  V  et  W  sont  nuls  et  ou  U  est  maximal. 


Pour  notre  etude,  le  critere  de  Billant  et.  al.  est  determine  pour  les  angles  trigonometriques  0  =  0°, 
15°,...,  245°  (par  rapport  a  l'axe  horizontal)  dans  les  deux  plans  situes  en  amont  de  Peclatement 
(X  =  500  et  600  mm).  Le  domaine  de  mesure  ne  permettant  pas  le  calcul  de  1’integrale  sur 
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l’intervalle  r  e  [0,+°°],  le  critere  a  ete  calcule  pour  r  e  [0,45]  (mm).  La  valeur  calculee  est  done 


inferieure  a  la  valeur  reelle  du  critere. 

Les  valeurs  du  critere  dans  les  deux  plans  a  X/c  =  0,53  et  X/c  =  0,63  ont  ete  calculees  et  leurs 
valeurs  moyennes  (integrate  selon  0  )  sont  de  l'ordre  de  grandeur  de  la  valeur  theorique  de  Billant 
et.  al.  (a  savoir  0,5)  :  0,58  dans  le  plan  X/c  =  0,53  et  0,67  dans  le  plan  X/c  =  0,63.  Trois  raisons 
peuvent  expliquer  les  differences  sur  le  critere.  La  premiere  est  que  les  resultats  montrent  une 
augmentation  du  parametre  de  swirl  en  fonction  de  la  distance  X/c,  ce  qui  confirme  le  mecanisme 
d'enroulement  de  la  nappe  de  cisaillement  et  l'injection  continue  du  rotationnel  le  long  du  bord 
d'attaque.  La  deuxieme  correspond  a  un  ralentissement  de  la  vitesse  axiale,  l'ecoulement  presentant 
un  eclatement  juste  en  aval.  La  troisieme  est  une  non-axisymetrie  de  l'ecoulement  tourbillonnaire 
sur  l'aile  delta.  Enfin,  on  sait  que  le  gradient  de  pression  au  bord  de  fuite  a  un  role  primordial  dans 
l'eclatement  sur  une  aile  delta  alors  que  le  critere  de  Billant  et.  al.  suppose  une  pression  constante. 

Malgre  les  resultats  satisfaisants  obtenus  par  ces  criteres,  ces  definitions  de  swirl  ne  sont  pas 
toujours  applicables  a  l'ecoulement  etudie.  II  faudrait  elaborer  un  critere  plus  adapte  a  l'ecoulement 
tourbillonnaire  autour  d'une  aile  delta  en  faisant  intervenir  les  influences  du  gradient  de  pression,  de 
la  production  de  rotationnel  et  de  la  non-axisymetrie  du  tourbillon.  Un  parametre  de  swirl,  valable 
dans  tous  les  cas,  n'a  pas  encore  ete  determine. 


5.6.4.  Rotationnel 

Dans  les  etudes  anterieures,  les  resultats  obtenus  par  velocimetrie  laser  n'ont  pas  ete  exploites  de 
fagon  a  profiter  pleinement  des  avantages  de  la  methode  tridimensionnelle.  On  s'est  souvent 
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contente  de  presenter  des  resultats  par  projection  dans  un  domaine  bidimensionnel  pour  analyser  les 


differentes  composantes  de  la  vitesse  et  les  eventuels  resultats  de  calcul  associes.  Des  resultats 
similaires  ont  ete  obtenus  avec  des  sondes  de  pression  multi-trous,  mais  la  velocimetrie  laser  a 
Timmense  avantage  d'etre  une  methode  non-intrusive  ne  risquant  pas  de  perturber  Tecoulement. 

Les  composantes  du  rotationnel  sont  obtenus  en  generant  un  maillage  d'interpolation  a  l'aide  du 
logiciel  Tecplot™.  Les  points  du  maillages  sont  identiques  aux  points  de  mesure.  Des  verifications 
ont  ete  effectuees  afin  de  s’assurer  du  calcul  d'interpolation.  Enfin,  en  utilisant  les  vecteurs  vitesse 
obtenus  a  chaque  point  d’interpolation,  on  peut  determiner  les  composantes  du  rotationnel  en 
utilisant  des  schemas  aux  differences  centres  pour  evaluer  les  derivees. 

Dans  un  systeme  d'axes  cartesien,  les  trois  composantes  du  rotationnel  sont  definies  par  : 


Q,  = 

rdW  dV ' 

Q  =\ 

a  = 

'dv  du ' 

X 

v  3>’  dz  J 

,  y  \ 

^  d  z  dx  )  ,  z 

dx  dy  ) 

Ces  composantes  sont  multiplies  par  la  corde  et  divisees  par  la  vitesse  infinie  amont  pour 
adimensionner  leurs  valeurs.  Une  autre  possibility  d'adimensionnement  est  de  multiplier  par  la 
valeur  locale  de  l'envergure  e  (ou  s*)  et  de  diviser  par  la  vitesse  amont.  Cette  methode  prend  en 
compte  les  changements  dans  la  geometrie  locale  dus  a  Tangle  de  fleche  de  l'aile.  Par  cette  fa?on  de 
faire,  il  est  possible  de  comparer  les  valeurs  pour  plusieurs  abscisses  X.  Pour  ce  type  de  calcul,  il  est 
necessaire  de  faire  tres  attention  aux  erreurs  dues  aux  forts  gradients  de  vitesse,  au  manque  de 
finesse  du  maillage  de  sondage  et  a  la  construction  des  maillages  d'interpolation  qui  peuvent 
affecter  la  precision  des  resultats. 
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Le  rotationnel  est  une  variable  utile  a  la  comprehension  de  la  structure  de  l'ecoulement 


tourbillonnaire  et  de  son  evolution.  Les  avancees  dans  les  techniques  d'investigation  experimentales 
et  les  methodes  de  calcul  sont  associees  au  developpement  de  cette  approche  qui  est  utilisee  par  tout 
un  ensemble  de  nouvelles  theories  (Lee  et  Ho  1989,  Iwanski  et.  al.  1989,  Brown  et  Lopez  1990, 
Darmofal  1993,  Jumper,  Nelson  et  Cheung  1993,  Nelson  et  Visser  1993,  Pagan  et  Solignac  1993, 
Cary,  Darmofal  et  Powell  1998). 

Lee  et  Ho  ( 1 989)  et  Iwanski  et.  al.  ( 1 989)  ont  constate  qu'il  y  a  une  "concentration  de  rotationnel 
critique"  dans  un  tourbillon  en  amont  de  l'eclatement.  Cette  concentration  est  base  sur  les 
observations  de  l'equilibre  entre  les  deux  composantes  de  la  vitesse  et  est  totalement  empirique.  Ils 
supposent  que  la  composante  azimutale  de  la  vitesse  donne  une  indication  du  taux  de  rotationnel 
produit  par  les  nappes  de  cisaillement  qui  se  deversent  le  long  du  bord  d'attaque.  De  meme,  ils 
supposent  que  la  composante  axiale  est  une  indication  du  taux  de  convection  du  rotationnel  vers 
l'aval.  Quand  la  composante  axiale  diminue,  sous  l'effet  du  gradient  de  pression  adverse  au  bord  de 
fuite,  la  concentration  du  rotationnel  locale  continue  de  s'accroitre  (ce  rapport  correspond  a 
l'augmentation  de  Tangle  d'helice,  <E>  =  Arctg  (W/U).  Quand  la  "concentration  de  rotationnel 
critique"  ou  Tangle  critique  de  swirl  sont  depasses,  alors  l'eclatement  survient. 

Brown  et  Lopez  (1990)  ont  propose  une  theorie  supposant  que  la  creation  d'une  composante 
azimutale  negative  du  rotationnel  est  une  condition  necessaire  pour  la  deceleration  de  la 
composante  de  vitesse  axiale  puis  la  formation  d'un  point  d’arret  dans  le  tourbillon.  Ils  ont  constate 
que  la  composante  azimutale  du  rotationnel  devient  negative  a  cause  de  la  diffusion  visqueuse  et  de 
la  rotation  de  sa  composante  axiale  dans  l'ecoulement  en  amont  de  l'eclatement.  Darmofal  (1993)  a 
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prolonge  cette  hypothese  avec  une  etude  numerique  en  observant  le  role  du  rotationnel  sur 
l'eclatement  tourbillonnaire.  En  supposant  un  ecoulement  stationnaire,  incompressible, 
axisymetrique  et  non-visqueux,  Darmofal  a  developpe  un  modele  analytique  montrant  les 
interactions  entre  les  composantes  du  rotationnel.  Les  resultats  mettent  en  lumiere  l'importance  de 
la  deviation  de  la  composante  axiale  du  rotationnel  dans  la  formation  de  l'eclatement  et  confirment 
cette  hypothese. 

La  figure  5.39  presente  la  composante  axiale  du  rotationnel  dans  les  4  plans  perpendiculaires  a 
l'extrados.  Ces  resultats  permettent  de  mettre  en  evidence  les  zones  a  fort  taux  de  rotation.  La  figure 
5.39a  presente  Qx(c/LL)  a  X/c  =  0,53  (X  =  500mm),  station  pour  laquelle  trois  regions  sont 
parfaitement  identifiables.  D'abord,  il  y  a  la  region  du  cceur  du  tourbillon,  pour  laquelle  on  trouve 
un  niveau  de  rotationnel  negatif  important,  puis  la  region  situee  au  niveau  du  contournement  du 
bord  d'attaque  de  la  maquette  ou  Ton  visualise  l'apport  de  rotationnel  dans  le  tourbillon  principal. 
Dans  cette  region,  constituant  la  nappe  de  cisaillement  decollee,  on  observe  un  certain  nombre  de 
sous-structures  discretes  ou  du  rotationnel  se  concentre.  Ces  sous-structures  ont  un  rotationnel  du 
meme  signe  que  celui  du  tourbillon  principal  et  elles  sont  stationnaires  dans  l'espace  autour  du 
tourbillon  (voir  §  5.6.5).  Au  niveau  du  bord  d'attaque  de  l'aile,  pres  de  l'extrados,  on  note  la 
presence  d'une  troisieme  region  faisant  apparaitre  une  composante  positive  du  rotationnel.  Cette 
region  correspond  a  la  rotation  du  tourbillon  secondaire  situe  au-dessous  du  tourbillon  principal. 

Comme  le  montre  la  figure  5.39b,  a  X/c  =  0,63  (X  =  600mm)  les  caracteristiques  sont  sensiblement 
identiques  a  celles  de  la  station  X/c  =  0,53  (X  =  500mm).  Au  niveau  du  plan  X/c  =  0,74 
(X  =  700mm)  de  la  figure  5.39c,  on  constate  une  diminution  importante  de  la  composante  axiale  du 
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rotationnel  au  cceur  du  tourbillon  en  raison  de  la  dilatation  du  noyau  tourbillonnaire.  On  observe 


une  disparition  de  la  composante  Qx  dans  la  region  eclatee  et  en  aval  decroissant  rapidement  pour 
pratiquement  s'annuler  dans  la  zone  de  recirculation.  Cette  observation  correspond  aux 
developpements  theoriques  de  Brown  et  Lopez  (1990)  et  de  Darmofal  (1993).  La  figure  5.39c 
montre  la  faible  influence  de  l'eclatement  sur  la  structure  du  champ  aerodynamique  sur  la  partie 
aval  de  l'aile.  En  effet,  la  forme  des  iso-rotationnel  est  sensiblement  la  meme  (a  l'accroissement  de 
la  taille  du  tourbillon  pres),  que  dans  le  plan  X/c  =  0,53.  Les  sous-structures  caracterisees  par  des 
regions  ou  le  rotationnel  atteint  un  extremum  local  qui  s'echappent  du  bord  d'attaque  de  la  maquette, 
puis  viennent  s'enrouler  autour  du  tourbillon  principal,  sont  dans  ce  plan  tres  visibles.  Le  niveau  des 
extremums  est  equivalent  a  celui  du  tourbillon  principal.  Dans  le  plan  X/c  =  0,53,  leur  presence 
forme  une  nappe  entre  le  bord  d'attaque  et  la  peripherie  du  tourbillon  principal.  Les  caracteristiques 
du  rotationnel  dans  le  tourbillon  secondaire  ne  sont  pas  modifiees  par  l'eclatement.  La  figure  5.39d 
correspond  au  plan  a  X/c  =  0,84  (X  =  800mm).  Comme  le  montre  la  figure  5.39d  les  proprietes 
mises  en  evidence  pour  le  plan  X/c  =  0,74  sont  identiques  dans  le  plan  X/c  =  0,84  (X=800mm). 
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a)  X/c  =  0,53  (X  =  500mm) 


b)  X/c  =  0,63  (X  =  600mm) 
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Fig.  5.39  :  Evolution  des  iso-valeurs  de  la  composante  axiale  du  rotationnel  £2x(c/Uoo). 


La  figure  5.40a  montre  la  composante  normale  Qz(c/Uoo)  du  rotationnel.  Sur  cette  figure,  a  l'amont 
de  l'eclatement,  seul  l’axe  du  tourbillon  indique  une  valeur  nulle  de  la  composante  normale  du 
rotationnel.  Au-dela  du  point  de  l'eclatement,  trois  regions  sont  mises  en  evidence  et  delimitees  par 
des  valeurs  nulles  de  Qz.  L'une  correspond  a  la  zone  centrale  de  la  region  eclatee  ;  les  deux  autres  se 
situent  a  la  frontiere  entre  l'ecoulement  influence  par  l'eclatement  et  recoupment  exterieur  non 
perturbe.  Ces  regions  mettent  en  evidence  le  changement  de  signe  de  la  composante  axiale  de  la 
vitesse  dans  le  plan  de  sondage.  On  remarque  l'inversion  du  signe  de  la  composante  Qz  par  rapport  a 
l'axe  du  tourbillon  et  rapparition  de  deux  extremum  de  signe  oppose,  au  centre  de  la  zone  eclatee. 
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Le  terme  (3V/3x)  n'a  que  tres  peu  d'influence  sur  la  composante  Qz  du  rotationnel  (zone  effet  sur  la 
figure  5.37b,  V/LL  est  identiquement  nulle  partout).  En  effet,  les  variations  de  la  vitesse 
transversale  suivant  l'axe  X  sont  tres  faibles.  Les  caracteristiques  de  Qz  dependent  principalement 
du  terme  (3U/3y),  qui  traduit  le  changement  de  pente  de  la  composante  de  la  vitesse  moyenne 
axiale.  Ainsi,  dans  cette  configuration,  la  valeur  elevee  de  Qz  indique  un  cisaillement  de 
l'ecoulement,  plutot  qu'une  rotation  du  systeme.  Au  niveau  du  bord  d'attaque  de  l'aile  la  valeur  de 
Qz  est  constante  entre  X/c  =  0,53  et  0,63  (de  X  =  500  a  600mm).  Au-dela,  on  remarque  une  legere 
diminution  de  Qz. 

Ces  observations  correspondent  bien  aux  conclusions  theoriques  de  Brown  et  Lopez  (1990)  et  de 
Darmofal  (1993)  et  confirmes  par  les  resultats  precedents  relatifs  a  la  composante  axiale  du 
rotationnel.  En  resume,  lors  de  l'eclatement  tout  se  passe  comme  si  le  vecteur  rotationnel  passait 
d'une  direction  essentiellement  longitudinale  a  une  direction  en  generate  azimutale. 


Fig.  5.40  :  Iso-valeurs  des  composantes  du  rotationnel  dans  le  plan  longitudinal.  Composante 
normale  Qz(c/LL). 
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5.6.5.  Sous-structures  du  rotationnel 


Les  iso-valeurs  de  la  composante  axiale  du  rotationnel  Qx(c/LL)  dans  la  region  situee  au  niveau  du 
contournement  du  bord  d'attaque  de  la  maquette  permettent  d'observer  le  transfert  de  rotationnel 
entre  la  zone  de  cisaillement  du  bord  d'attaque  et  le  tourbillon  principal.  Dans  cette  region  on  met 
en  evidence  des  sous-structures  discretes  de  rotationnel  qui  s'enroulent  dans  le  meme  sens  de 
rotation  que  le  tourbillon  principal.  Les  sous-structures  analysees  pendant  ces  essais  sont 
spatialement  stationnaires  autour  du  tourbillon  principal  et  sont  similaires  a  celles  observees  et 
presentees  dans  la  bibliographic  (voir  §  2.2. 1.2). 

La  figure  5.41  presente  12  plans  de  mesure  perpendiculaires  a  l'extrados  indiquant  les  lignes  d'iso- 
valeur  de  la  composante  axiale  du  rotationnel  adimensionnee  comme  indique  plus  haut.  Ces 
donnees  proviennent  de  la  premiere  etude  effectuee  par  velocimetrie  laser  avec  la  cale  biaise.  Cette 
configuration  est  analysee  car  elle  comporte  12  plans  perpendiculaires  contre  les  quatre  plans  de  la 
configuration  sans  cale  (voir  Fig.  5.39).  Les  plans  perpendiculaires  sont  situes  a  X/c  =  0,53,  0,58, 
0,61, 0,63,  0,65,  0,67,  0,69,  0,72,  0,74,  0,76,  0,84  correspondant  a  X  =  500,  550,  580,  600,  620,  640, 
660,  680,  700,  720  et  800mm.  Ces  plans  ont  un  espacement  de  20mm  dans  la  zone  la  plus  detaillee 
(X  =  580  a  720mm)  et  constituent  un  volume  de  donnees  important  pour  l'interpolation  des  resultats 
dans  le  champ  de  mesure  sur  l'extrados.  L'acquisition  des  mesures  dans  un  plan  perpendiculaire 
prend  en  moyenne  une  demi-journee.  L'acquisition  de  l'ensemble  des  points  de  mesure  pour  les  12 
plans  perpendiculaires  s'est  etalee  sur  plusieurs  jours.  Du  fait  de  ce  temps  d'acquisition,  on  constate 
que  les  structures  sont  bien  stationnaires  et  parfaitement  reproductibles. 
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Dans  cette  configuration,  on  a  remarque  que  la  position  moyenne  de  l'eclatement  est  situee  100mm 
en  amont  de  la  position  moyenne  observee  en  configuration  sans  cale  biaise.  Malgre  cette 
difference,  la  structure  de  l'ecoulement  tourbillonnaire  et  des  sous-structures  discretes  sont 
similaires  pour  les  deux  configurations.  Les  valeurs  de  la  composante  axiale  du  rotationnel 
presentees  sur  la  Fig.  5.41  sont  analogues  a  celles  de  la  Fig.  5.39.  Ces  deux  figures  montrent  la 
position  du  tourbillon  principal  et  celle  du  tourbillon  secondaire,  la  deuxieme  avec  une  composante 
axiale  de  signe  oppose. 

Les  resultats  presentes  sur  les  figures  5.39  et  5.41  montrent  clairement  l'existence  des  sous- 
structures  discretes  autour  du  tourbillon  principal.  Ces  sous-structures  ont  la  forme  des  tourbillons 
isoles  s'enroulant  autour  du  tourbillon  principal.  On  constate  que  le  niveau  de  rotationnel  de  ces 
sous  structures  est  du  meme  ordre  de  grandeur  que  celui  trouve  au  coeur  du  tourbillon  principal.  On 
note  aussi  que  la  composante  axiale  du  rotationnel  de  chaque  sous-structure  diminue  avec 
l'augmentation  de  la  distance  X/C.  Cette  tendance  est  peut-etre  indicative  d'une  instabilite  locale 
pres  du  bord  d'attaque  qui  genere  ces  sous-structures.  En  outre,  cette  tendance  montre  que  l'energie 
creant  ces  sous-structures  n'est  pas  suffisante  pour  les  maintenir  quand  elles  s’enroulent  et  se 
deplacent  vers  aval. 
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X/c  =  0,58  est  represente  sur  cette  figure  avec  le  plan  de  depart  a  X/c  =  0,53.  Par  ailleurs,  les 
lanieres  representant  l'enroulement  des  sous-structures  sont  presentees  en  fonction  de  la  composante 
du  rotationnel. 


Fig.  5.42  :  Ligne  de  courants  qui  s'enroulent  autour  d'un  tourbillon  principal  presentant  les  valeurs 
de  la  composante  axiale  Qx(c/U<„)  du  rotationnel.  Configuration  de  la  velocimetrie  laser  avec  la  cale 
biaise. 

On  constate  que  les  valeurs  de  la  composante  du  rotationnel  evoluent  peu.  Seule  une  diminution  en 
fonction  de  l'accroissement  de  la  distance  X/c  est  mise  en  evidence.  Quelques  discontinuity 
apparaissent  probablement  dues  aux  interpolations  suivant  la  direction  axiale.  Cette  methode 
d'analyse  des  resultats  rend  possible  1'evaluation  de  la  forme  de  l'enroulement  des  sous-structures 
autour  du  tourbillon  principal.  D  est  difficile  de  suivre  les  surfaces  de  courant  pendant  un  tour 
complet  du  tourbillon  principal  car  les  sous-structures  sont  tantot  entrainees  dans  le  tourbillons, 
tantot  dispersees  par  l’eclatement  dans  la  partie  arriere  de  l'extrados.  En  revanche,  des  demi-tours 
des  trajectoires  sont  visibles  sur  la  figure  5.42,  ce  qui  nous  permet  de  definir  le  pas  de  l'helice  des 
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Fig.  5.41  :  Iso-valeurs  de  rotationnel  Qx(cAJ«o)  dans  12  plans  perpendiculaires  a  l'extrados. 
Configuration  avec  la  cale  biaise.  (La  vitesse  amont  vient  de  la  droite  vers  la  gauche.) 

Les  sous-structures  sont  entrainees  par  la  vitesse  axiale  de  1'ecoulement  et  la  rotation  du  tourbillon 
principal.  Ainsi,  elles  suivent  des  trajectoires  helicoi'dales  autour  du  cceur  du  tourbillon. 
L'espacement  entre  les  sous-structures  semble  rester  constant.  Ceci  confirme  les  observations  de 
Washburn  et  Visser  (1994).  En  outre,  ces  auteurs  ont  observe  que  l'espacement  entre  les  sous- 
structures  diminuait  avec  l'augmentation  de  l'angle  d'incidence  de  l'aile  et  que  leur  taille  dependait 
de  cet  angle. 

La  figure  5.42  montre  une  representation  tridimensionnelle  de  1'ecoulement  se  developpant  sur 
l'aile.  La  figure  est  construite  en  tragant  des  lanieres  de  courant  qui  ont  comme  point  de  depart  le 
centre  des  sous-structures  dans  le  plan  X/c  =  0,53.  On  constate  que  ces  lanieres  passent  par  le  centre 
des  sous-structures  des  differents  plans  de  mesure.  Pour  illustrer  cette  remarque,  le  plan  a 
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sous-stractures  :  Pas  d'helice  =  L/(2nr)  ou  L  est  la  distance  longitudinale  d'un  tour  de  l'helice  et  r  le 


rayon  d'helice.  Les  sous-structures  font  un  demi-tour  (71)  sur  une  distance  L  =  200  a  250mm 
(X/c  =  0,23  a  0,26)  et  elles  ont  un  rayon  d'a  peu  pres  60mm,  ce  qui  produit  un  pas  de  l'helice  egal  a 
0,53  pour  L  =  200  et  0,66  pour  L  =  250mm. 

L'ensemble  de  ces  resultats  confirment  la  formation  et  l'existence  de  sous-structures  stationnaires 
au  sein  de  la  nappe  de  decollement  du  bord  d'attaque.  Le  mecanisme  de  l'instabilite  responsable  de 
la  creation  de  ces  sous-structures  est  encore  inconnu.  Plusieurs  chercheurs  pensent  que  cette 
instability  est  du  type  Kelvin-Helmholtz  (Drazin  et  Reid  1981).  En  effet,  en  ecoulement 
bidimensionnel,  ce  type  d'instabilite  generent  des  sous-structures  rotationnelles  ayant  des 
caracteristiques  visuellement  similaires  (Payne  et  al.  1988,  Verhaagen  1994).  Pourtant,  la  theorie 
etablie  pour  des  ecoulement  bidimensionnels  n'est  pas  toujours  verifiee  pour  les  ecoulement 
tridimensionnels,  du  fait  d'importantes  differences  dans  le  developpement  de  l'ecoulement. 

Pour  d'autres  chercheurs,  les  instabilites  sont  creees  par  des  effets  visqueux  (Lowson  1989),  a 
l'instar  des  instabilites  longitudinales  donnant  naissance  aux  tourbillons  de  Gortler  observes  dans 
une  couche  limite.  Ces  tourbillons  sont  generes  par  les  forces  centrifuges  agissant  sur  une  surface 
concave.  Ils  sont  stationnaires  et  longitudinaux,  mais  ils  sont  aussi  contrarotatifs. 

Washburn  et  Visser  (1994)  ont  constate  que  les  instabilites  sont  probablement  dues  a  l'ecoulement 
transversal.  Ils  notent  que  de  telles  instabilites  sont  creees  dans  les  regions  de  fort  gradient  de 
pression  et  pour  de  grands  angles  de  fleche  ou  les  lignes  de  courant  non-visqueuses  sont  devices 
dans  la  direction  de  l'ecoulement  moyen  (cross-flow  instability). 
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Pour  permettre  de  repondre  plus  precisement  aux  questions  qui  se  posent  sur  ce  type  d'instabilite,  il 
serai  necessaire  d'effectuer  une  etude  detaillee  de  leur  creation  et  de  leur  developpement. 

Pour  tenter  de  comprendre  plus  precisement  le  developpement  de  ces  sous-structures,  on  definit  une 
ligne  s  qui  passe  par  le  centre  des  sous-structures  et  qui  a  pour  origine  le  bord  d'attaque  de  la 
maquette  pour  les  quatre  plans  perpendiculaires  consideres  (voir  Fig.  5.39).  La  position  des  sous- 
structures  est  reperee  par  une  abscisse  curviligne  mesuree  le  long  de  la  ligne  s  a  partir  du  bord 
d'attaque.  La  figure  5.43  presente  devolution  du  rotationnel  pour  les  quatre  plans,  suivant  cette 
abscisse. 


a)  X/c  =  0,53  b)  X/c  =  0,63 


Fig.  5.43  :  Composante  axiale  du  rotationnel  en  fonction  de  la  distance  curviligne  du  bord  d'attaque. 
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Les  remarques  effectuees  precedemment  d'apres  les  plages  iso-rotationnel  sont  clairement  misent  en 


evidence.  On  constate  d'apres  cette  figure  l'aspect  periodique  du  phenomene.  On  constate  egalement 
le  passage  par  un  extremum  de  rotationnel. 


5.6.6.  Energie  cinetique  de  fluctuation 


La  distribution  de  l'energie  cinetique  de  fluctuation  adimensionnee  k JUl 


1  i2  —?  — 

— -{u  +v  +w  )  est 

2  uy 


presentee  Fig.  5.44.  Les  traces  reproduisent  l’enroulement  de  la  nappe  de  cisaillement  autour  du 
tourbillon  principal  deja  mis  en  evidence  par  les  resultats  relatifs  aux  composantes  moyennes  de  la 
vitesse.  Les  iso-k  correspondent  tres  bien  aux  plages  iso-valeurs  de  la  composante  axiale  du 
rotationnel  de  la  figure  5.39.  En  fait,  on  retrouve  sur  ce  trace  la  mise  en  evidence  des  sous-structures 
a  fort  rotationnel  vues  precedemment.  On  constate  que  les  regions  qui  comportent  un  extremum  de 
la  composante  longitudinale  du  rotationnel  correspondent  aux  regions  ou  l'energie  cinetique  de 
fluctuation  est  importante. 


Sur  la  figure  5.44c,  relative  a  la  section  X/c  =  0,74,  on  observe  un  fort  accroissement  de  k  dans  le 
coeur  du  tourbillon.  Ceci  s'explique  par  les  oscillations  de  la  position  de  l'eclatement  qui  augmentent 
artificiellement  les  niveaux  de  turbulence  du  systeme.  Dans  le  plan  a  X/c  =  0,84  (X  =  800mm),  on 
constate  une  diminution  importante  de  k  au  centre  du  tourbillon.  En  effet,  dans  ce  plan,  le  tourbillon 
est  eclate,  ce  qui  se  traduit  par  une  diffusion  et  une  plus  grande  dissipation  des  fluctuations 
turbulentes.  Les  hauts  niveaux  d'energie  cinetique  de  fluctuation  observes  dans  le  plan  X/c  =  0,74 
ont  disparu. 
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a)  X/c  =  0,53  (X  =  500mm) 


b)  X/c  =  0,63  (X  =  600mm) 
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Fig.  5.44  :  Repartition  de  l'energie  cinetique  de  fluctuation  (k /Ul  )dans  des  plans  transversaux. 


La  figure  5.45  presente  la  repartition  de  l’energie  cinetique  de  fluctuation  dans  le  plan  longitudinal. 
Cette  figure  met  en  evidence  la  tr£s  forte  augmentation  de  k  au  niveau  de  l'eclatement  et 
immediatement  en  aval  de  celui-ci.  Cette  augmentation  correspond  a  l'oscillation  du  point 
d'eclatement,  comme  il  a  deja  ete  souligne.  Sur  cette  figure,  on  constate  que  l'instabilite  s'etale  sur 
une  zone  d'environ  90mm  correspondant  a  la  zone  d'oscillation  de  la  position  d'eclatement  (voir 
Figs.  5.3,  5.4  et  5.5).  A  l'aval  de  cette  zone,  a  l'interieur  du  cone  d'eclatement,  1'evolution  de  k  est 
plus  continue  et  progressive. 
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Fig.  5.45  :  Repartition  de  l'energie  cinetique  de  fluctuation  (k JUl )  dans  le  plan  longitudinal. 


5.7.  Discussion 

Le  controle  actif  de  l'eclatement  tourbillonnaire  necessite  l'acquisition  d'un  ensemble  de 
connaissances  correspondant  aux  differents  elements  mis  en  oeuvre  dans  la  boucle  de  commande.  La 
difficulte  majeure  est  de  determiner  precisement  le  point  d'eclatement  a  l'aide  d'un  capteur  temps 
reel  adapte. 


Les  objectifs  de  l'etude  experimentale  realisee  pour  le  cas  nominal  etaient  les  suivants  : 


•  Mieux  comprendre  les  caracteristiques  de  l'ecoulement  tourbillonnaire  et  le  phenomene  de 
l'eclatement  (oscillations  de  la  position  de  l'eclatement,  influence  de  la  zone  de  transition 


laminaire-turbulente,  caracterisation  des  sous-structures  du  rotationnel  dans  la  nappe  de 
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cisaillement,  confrontation  des  idees  theoriques  basees  sur  le  rotationnel  avec  des  mesures 


precises ). 

•  Tenter  de  localiser  la  position  d'eclatement  par  des  mesures  de  pression  parietale. 

•  Etablir  une  base  de  donnees  de  reference  pour  evaluer  l'influence  d'un  soufflage  comme 
methode  de  controle  de  l'eclatement. 

L’eclatement  affectant  les  tourbillons  principaux  d’une  aile  delta  en  incidence  a  ete  etudie  a  une 
vitesse  amont  de  24m/s  dans  les  souffleries  S2Ch  et  F2.  Une  premiere  serie  d’ experiences,  basees 
sur  Putilisation  de  la  tomoscopie  laser,  a  permis  de  definir  la  position  moyenne  d’eclatement  Xh  /  c 
en  fonction  de  l’incidence  pour  une  aile  de  fleche  70°.  Les  resultats  de  visualisations  par 
tomoscopie  laser  ont  permis  une  analyse  quantitative  des  oscillations  de  la  position  d'eclatement  qui 
sont  caracteriser  par  un  nombre  de  Strouhal  variant  de  0,02  a  0,07  (voir  Figs.  5.7  et  5.8  et  le  tableau 
5.1).  Ces  valeurs  confirment  des  autres  resultats  publies  pour  des  essais  a  faibles  nombres  de 
Reynolds. 

Une  seconde  serie  d'essais  a  ete  effectuee  pour  etudier  les  evolutions  des  repartitions  de  la  pression 
parietale  en  fonction  des  modifications  de  la  configuration  aerodynamique.  Nous  avons  pu  montrer 
que  l'eclatement  est  detectable  a  partir  de  1'analyse  des  repartitions  de  la  pression  a  la  paroi  de  l'aile 
quand  la  zone  de  recirculation  est  suffisamment  developpee  pour  modifier  le  champ  de  pression. 
L'utilisation  de  cette  grandeur  ne  permet  cependant  pas  de  localiser  avec  precision  le  point 
d'eclatement.  En  revanche,  l'emploi  des  capteurs  de  pression  instationnaire  pour  identifier  la 
position  de  l’eclatement  parait  possible.  Les  donnees  obtenues  ne  sont  pas  suffisantes  pour  une 
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detection,  mais  les  resultats  indiquent  une  modification  du  champ  de  pression  instationnaire 


associee  au  deplacement  de  la  position  de  l'eclatement  vers  l'aval. 

L’essentiel  de  l’etude  a  porte  sur  une  analyse  approfondie  par  velocimetrie  laser  tridirectionnelle  de 
l'ecoulement  tourbillonnaire  et  de  l'eclatement  sur  l’extrados  de  l'aile,  placee  a  une  incidence  de  27°. 
L’eclatement  est  caracterise  par  une  deceleration  rapide  du  mouvement  axial  conduisant  a  la 
formation,  au  centre  du  tourbillon,  d’un  bulbe  de  recirculation  ou  la  composante  de  vitesse 
longitudinale  prend  des  valeurs  negatives.  Correlativement,  il  se  produit  une  importante  dilatation 
de  1’  ensemble  de  la  structure  tourbillonnaire.  Le  bulbe  se  resorbe  ensuite  assez  rapidement,  les 
vitesses  au  sein  de  la  structure  demeurant  toutefois  tres  faibles.  Les  mesures  precises  acquises  ont 
permis  une  analyse  des  parametres  diverses  (nombre  et  angle  de  swirl,  vecteur  rotationnel,  energie 
cinetique  de  fluctuation)  dans  l'ecoulement  tourbillonnaire  et  la  zone  eclatee.  Ces  mesures  ont 
permis  d'approfondir  la  connaissance  des  sous-structures  dans  la  nappe  de  cisaillement  et  de 
caracteriser  leur  existence  autour  du  tourbillon  principal. 

L’ensemble  des  informations  recueillies  a  donne  une  description  precise  de  l’eclatement 
tourbillonnaire  sur  l'extrados  d’une  aile  delta  en  incidence,  pouvant  etre  utilisee  pour  valider  et 
comparer  les  influences  de  soufflage  comme  methode  de  controle  du  phenomene. 
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6.  CONTROLE  PAR  SOUFFLAGE  CONTINU  DANS  LA  DIRECTION  DE  L'AXE  DU 
TOURBILLON 

6.1.  Remarques  generates 

Avant  de  controler  un  ecoulement,  il  convient  de  caracteriser  ses  proprietes  generates  dans  le  cas 
nominal,  c'est-a-dire  sans  controle.  Ces  caracteristiques  de  l'ecoulement  de  base  doivent  permettre 
de  definir  les  methodes  de  controle  les  plus  appropriees  ainsi  que  la  meilleure  position  pour 
l'application  du  controle.  Les  caracteristiques  de  l'ecoulement  nominal  servent  aussi  comme 
reference  pour  1'evaluation  de  l'influence  du  controle,  de  1'efficacite  du  systeme  et  de  Tapplicabilite 
a  un  avion  reel.  Le  chapitre  precedent  a  ete  consacre  a  1’analyse  et  a  l'exploitation  des  proprietes 
generates  d'un  ecoulement  tourbillonnaire  autour  d'une  aile  delta  a  haute  incidence,  sans  controle. 
Dans  ce  chapitre,  l'aspect  controle  continu  de  cet  ecoulement  et  de  l'eclatement  de  ses  tourbillons, 
sera  analyse. 

Dans  l'etude  bibliographique,  on  a  note  une  quantite  de  travaux  interessants  portant  sur  le  controle 
de  l'eclatement  tourbillonnaire  sur  une  aile  delta  par  des  methodes  pneumatiques.  Les  methodes 
realisees  sont  nombreuses  et  toutes  semblent  fonctionner  d'une  fa§on  ou  d'une  autre.  II  a  ete  decide 
d'approfondir  la  connaissance  de  l'influence  du  controle  par  soufflage  dans  la  direction  de  l'axe  des 
tourbillons  principaux  ;  action  dont  le  but  est  de  deplacer  l'eclatement  vers  l'aval  afin  de  maintenir 
un  ecoulement  stable  et  d'eviter  la  perte  de  portance  aux  hautes  incidences. 

Rappelons  brievement  les  etudes  de  Visser  et.  Al.  (1988)  et  Iwanski  et.  Al.  (1989)  qui  ont  etudie  un 
dispositif  avec  soufflage  continu.  Le  but  de  leurs  essais  etait  d'optimiser  la  position,  Tangle  et  le 
debit  du  jet  ainsi  que  de  maximiser  le  coefficient  de  portance  pour  des  incidences  variees.  Ces 
auteurs  ont  trouve  que  la  position  ideale  du  jet  de  soufflage  est  proche  de  l'apex,  a  proximite  du 
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bord  d'attaque,  le  jet  etant  dirige  parallelement  au  bord  d'attaque.  Avec  un  coefficient  CR  variant  de 
0,0045  a  0,04,  ils  ont  montre  que  le  soufflage  deplace  l'eclatement  vers  l'aval  et  stabilise  les 
oscillations  de  la  position  de  l'eclatement. 

Des  etudes  similaires  ont  ete  effectuees  par  Miller  et  Gile  (1992)  et  Laval-Jeantet  (1993)  avec  un 
controle  par  soufflage  dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon.  Ces  auteurs  ont  confirme  que  ce  type 
de  soufflage  fait  reculer  l'eclatement  en  direction  du  bord  de  fuite.  D'autres  essais  ont  ete  realises 
par  Guillot,  Gutmark  et  Garrison  (1998)  dans  le  but  d'optimiser  la  position  du  jet  sur  l'aile  et  Tangle 
de  soufflage  par  rapport  a  l'axe  du  tourbillon.  Leurs  resultats  confirment  les  observations  de  Visser 
et.  al.  (1988).  Ils  ont  egalement  constate  qu'un  soufflage  oriente  vers  l'interieur  de  l'axe  du 
tourbillon  etait  le  plus  efficace  pour  faire  reculer  l'eclatement 


6.1.1.  Caracteristiques  du  dispositif  du  soufflage 

Le  systeme  de  soufflage  continu  a  deja  ete  presente  au  §3.3  et  sur  les  figures  3.9  a  3.11.  Les 
caracteristiques  cles  sont  rappelees  brievement.  Deux  dispositifs  de  soufflage  permettent  d'emettre 
un  jet  d'air  comprime  en  deux  positions  de  Textrados  proches  de  l'apex  de  l’aile,  decalees 
symetriquement  en  envergure  a  gauche  et  a  droite.  Les  dispositifs  sont  situes  a  14%  de  la  corde  et  a 
30mm  du  bord  d'attaque  et  sont  orientes  a  5°  vers  l'interieur  par  rapport  aux  axes  des  tourbillons 

Le  systeme  repose  sur  l'injection  d'air  comprime,  provenant  d'une  source  haute  pression,  par 
Tintermediaire  de  dispositifs  de  soufflage  integres  a  Textrados  de  l'aile.  Chaque  dispositif  est 
constitue  d'une  buse  amovible  conique  de  diametre  2,07mm  en  sortie.  En  aval  de  chaque  buse,  se 
trouve  un  canal  de  sortie,  de  26mm  de  long,  taille  dans  Tepaisseur  de  l'aile  avec  une  inclinaison  de 
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15,6°  et  une  section  en  forme  de  U.  Le  debit  du  jet  de  soufflage  est  regie  par  une  vanne  qui  modifie 
la  pression  generatrice  a  l'amont  d'un  col  sonique.  Lorsque  le  col  est  amorce,  le  debit  massique  Qm 
est  donne  par  la  relation  : 

n  _  d(r)P,Sc„; 

avec  S(y)  =  1,281  pour  y  =  Cp/Cv  =1,4.  Scoi  est  la  section  du  col  sonique  de  diametre  2mm,  p,  la 
pression  generatrice,  Tj  la  temperature  generatrice.  Cp  designe  la  chaleur  massique  a  pression 
constante.  Les  debits  massiques  Qm  etudies  pendants  ces  essais  sont  egaux  a  0,8g/s,  l,4g/s,  l,8g/s, 
2g/s,  2,2g/s,  3,3g/s  et  3,8g/s.  Les  deux  dernieres  valeurs  ont  uniquement  ete  exploitees  dans  la 
soufflerie  S2Ch  oil  la  pression  generatrice  de  la  source  haute  pression  est  plus  elevee  que  dans  la 
soufflerie  F2. 

Le  nombre  de  Mach  du  jet  est  calcule,  sans  tenir  compte  des  pertes  de  charges  internes,  par  la 
relation  de  detente  isentropique.  Ces  valeurs  permettent  de  determiner  le  coefficient  de  soufflage  CM 
defini  comme : 

2  V., 

C*  ~  ]e1 

~~  c 
qSaile 

ou  Vjet  est  la  vitesse  du  jet  en  sortie  de  buse  (d'apres  le  nombre  de  Mach),  q«,  la  pression  dynamique 
(V2p Ul),  et  Saiie  la  surface  de  l'aile  (0,329m2).  Le  coefficient  represente  le  rapport  entre  le  flux  de 

quantite  de  mouvement  du  jet  de  controle  et  la  pression  dynamique  de  l'ecoulement  amont 
appliquee  sur  la  surface  de  l'aile,  ces  deux  quantites  ayant  la  dimension  d'une  force.  Toutefois,  au 
cours  des  presents  essais,  il  n'a  ete  trouve  de  correlation  entre  les  effets  du  soufflage  observes  a 
meme  valeur  de  Cp.  pour  des  vitesses  amont  differentes.  Les  valeurs  de  Cp  seront  neanmoins 
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indiquees  dans  ce  qui  suit,  mais  les  references  aux  conditions  seront  donnees  en  termes  du  debit 


massique. 

Au  cours  des  essais  preliminaires  dans  la  soufflerie  S2Ch,  plusieurs  debits  ont  ete  realises  pour  les 
trois  vitesses  amont  LL  =  15,  24  et  40m/s. 

Pour  les  essais  effectues  dans  la  soufflerie  F2,  la  vitesse  amont  a  ete  fixee  a  24m/s.  Quatre  debits 
massiques  ont  ete  realises  :  1,4,  1,8,  2  et  2,2g/s  ;  ce  qui  correspond  a  :  CM  =  0,004,  0,005,  0,0057  et 
0,006. 


6.2.  Visualisations  par  tomoscopie  laser 

Les  tomoscopies  laser  ont  ete  effectuees  dans  le  but  de  determiner  la  position  de  l'eclatement  du 
tourbillon  au-dessus  de  l'aile  en  configuration  nominale  et  pour  les  configurations  avec  activation 
du  controle.  Les  visualisations  presentees  sous  l’effet  du  controle  sont  des  coupes  longitudinales 
paralleles  aux  axes  des  deux  tourbillons.  Le  plan  lumineux  est  dispose  lateralement  et  passe  par 
l'apex  de  l'aile.  Ces  visualisations  permettent  de  montrer  les  eclatements  qui  se  developpent  sur  les 
parties  droite  et  gauche  de  l'aile  aux  memes  instants. 

Au  cours  de  cette  etude  du  controle  de  l'eclatement  par  soufflage  selon  l'axe  du  tourbillon,  on  a 
considere  trois  configurations  de  controle  :  d'une  part  deux  configurations  dissymetriques  (controle 
par  soufflage  sur  le  cote  gauche  de  l'aile,  sans  controle  sur  le  cote  droit  et  inversement)  et  une 
configuration  symetrique  avec  un  soufflage  des  deux  cotes  de  l'aile.  Par  ailleurs,  differents  debits  de 
soufflage  sont  examines  pour  chaque  configuration  de  soufflage. 


280 


6.2.1.  Soufflage  dissymetrique 


Deux  configurations  dissymetriques  ont  ete  realisees:  soufflage  sur  le  c6te  gauche  de  l'aile  puis 
soufflage  du  cote  droit.  Le  controle  dissymetrique  permet  d'effectuer  une  analyse  permettant  de 
mieux  comprendre  l'influence  du  soufflage  sur  un  seul  cote  de  l'aile  et  ainsi  d'observer  les 
interactions  entre  les  deux  tourbillons  principaux  avec  et  sans  controle. 


6.2. 1. 1.  Essais  dans  la  soufflerie  S2Ch 

Pour  les  essais  preliminaries  dans  la  soufflerie  S2Ch,  deux  debits  de  soufflage  dissymetrique  ont  ete 

realises  sur  le  cote  gauche  de  l'aile  a  l'incidence  a  =  21°  pour  les  conditions  suivantes  : 

LL  =  15m/s  Qm  =  1 ,4  et  3,3g/s  =  0,009  et  0,03, 

LL  =  24m/s  Qm  =  1,8  et  3,3g/s  =  0,005  et  0,009, 

LL  =  40m/s  Qm  =  3,3  et  3,7g/s  C4  =  0,0032  et  0,0036. 

La  figure  6.1  presente  deux  photographies  instantanees  prises  aleatoirement  dans  l'enregistrement 
video  de  la  tomoscopie  laterale  longitudinale  de  l'ecoulement  sur  l'extrados  de  l'aile.  Les 
photographies  ont  ete  extraites  a  a  =  27°  et  LL  =  24m/s.  La  figure  6.1a  montre  une  image  du  cas 
nominal,  sans  controle  et  la  figure  6.1b  une  image  du  cas  avec  soufflage  sur  le  cote  gauche  (en  bas) 
pour  un  debit  Qm=  l,8g/s  (C^  =  0,005).  Ces  images  sont  deux  exemples  des  resultats  obtenus  au 
cours  des  essais  par  tomoscopie  laser.  La  position  de  l'eclatement  oscillant  longitudinalement  (selon 
X),  ces  photographies  sont  une  vue  de  l'ecoulement  a  un  instant  t.  Elies  ne  sont  ni  une 
representation  de  la  position  moyenne,  ni  de  la  position  d'eclatement  la  plus  souvent  observee.  En 
comparant  les  deux  photographies,  on  observe  le  deplacement  vers  l'aval  de  l'eclatement,  sur  le  cote 
gauche  (en  bas  sur  l'image),  du  au  soufflage  a  gauche.  La  position  de  l'eclatement  a  droite  reste 
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assez  constante  pour  les  deux  images.  Ceci  indique  l'incapacite  du  controle  dissymetrique  a  agir  sur 


le  tourbillon  et  son  eclatement  sur  le  cote  de  l'aile  sans  controle. 
a)  B) 


Fig.  6.1  :  Photographies  instantanees  de  tomoscopie  laser  laterale  longitudinale  obtenues  pour 
a  =  27°  et  LL  =  24m/s.  (a)  Cas  nominal,  sans  soufflage.  (b)  Soufflage  dissymetrique  sur  le  c6te 
gauche  (en  bas)  avec  Qm  =  l,8g/s  (C^  =  0,005).  Soufflerie  S2Ch. 


Dans  le  cas  nominal,  il  a  6te  observe  des  oscillations  longitudinales  et  des  dissymetries  de  la 
position  de  l'eclatement.  De  la  meme  fafon,  1'analyse  de  l'histoire  temporelle  de  la  position  du  point 
d'eclatement  dans  le  cas  du  controle  dissymetrique  a  ete  effectuee  pour  comprendre  l'effet  du 
soufflage.  Comme  pour  le  cas  nominal,  les  videos  ont  ete  analysees  image  par  image  pour  les 
differentes  conditions  d'essais.  Les  donnees  instantanees  sur  la  position  du  point  de  l'eclatement 
gauche  Xbg/c  et  droit  Xbd/c  ont  ete  tracees  en  fonction  du  temps. 

Les  traces  des  figures  6.2,  6.3  et  6.4  presentent  1'evolution  temporelle  de  la  position  du  point 
d'eclatement  Xb/c  pour  les  configurations  etudiees  dans  S2Ch.  Les  points  et  les  lignes  noires 
representent  les  positions  instantanees  du  point  d'eclatement  cote  gauche  Xbg/c,  les  points  et  les 
lignes  grises  les  positions  instantanees  cote  droit  Xbd/c.  Les  donnees  sont  tracees  pour  une  periode 
d'enregistrement  d'environ  60  secondes. 
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Sur  la  figure  6.2  sont  presentes  les  resultats  relatifs  a  l'incidence  a  =  27°,  pour  =  15m/s  et  les 


debits  de  soufflage  Qra  =  l,4g/s  (C^  =  0,009)  et  3,3g/s  (CH.  =  0,03).  On  constate  que  le  debit  de 
1 ,4g/s  est  suffisant  pour  deplacer  la  position  de  l'eclatement  gauche  vers  le  bord  de  fuite  de  l'aile, 
sans  pour  cela  modifier  la  position  de  l'eclatement  droit  (voir  Fig.  6.2a).  Ce  debit  n'est  toutefois  pas 
suffisant  pour  faire  reculer  la  position  de  l'eclatement  en  aval  du  bord  de  fuite.  Malgre  ce  recul  de 
l'eclatement,  les  observations  mettent  en  evidence  une  oscillation  de  forte  amplitude  entre  la 
position  nominale  et  le  bord  de  fuite.  En  revanche,  un  debit  de  3,3g/s  est  suffisant  pour  deplacer  et 
maintenir  la  position  de  l'eclatement  gauche  au  bord  de  fuite  pendant  la  periode  de  temps  exploitee 
(voir  Fig.  6.2b).  On  constate  aussi  que  la  position  de  l'eclatement  droit  n'est  pas  influencee  par  le 
soufflage  a  gauche. 

Sur  la  figure  6.3,  on  observe  l'influence  du  soufflage  dissymetrique  cote  gauche,  pour  les  debits 
Qm  =  1,8  et  3,3g/s  (C^  =  0,005  et  0,009),  mais  pour  LL  =  24m/s.  Les  resultats  sont  similaires  a  ceux 
de  la  figure  6.2.  Ces  tendances  sont  encore  observees  sur  la  figure  6.4  avec  un  soufflage  a  gauche 
pour  Qm  =  3,3  et  3,7g/s  (C^  =  0,0032  et  0,0036). 
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Fig.  6.2  :  Soufflage  dissymetrique  cote  gauche.  Evolution  temporelle  de  la  position  du  point 
d'eclatement  Xb/c  a  a  =  27°  et  IL>  =  15m/s.  Points  et  lignes  en  noir  :  Xbg/c  (gauche).  Points  et  lignes 
en  gris  :  Xbd/c  (droit),  (a)  Qm  =  l,4g/s  (C^  =  0,009).  (b)  Qm  =  3,3g/s  (C^  =  0,03).  Soufflerie  S2Ch. 


Fig.  6.3  :  Soufflage  dissymetrique  cote  gauche.  Evolution  temporelle  de  la  position  du  point 
d'eclatement  Xb/c  a  a  =  27°  et  IL  =  24m/s.  Points  et  lignes  en  noir  :  Xbg/c  (gauche).  Points  et  lignes 
en  gris  :  Xbd/c  (droit),  (a)  Qm  =  l,8g/s  (C^  =  0,005).  (b)  Qm  =  3,3g/s  (C^  =  0,009). 


284 
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Fig.  6.4  :  Soufflage  dissymetrique  cote  gauche.  Evolution  temporelle  de  la  position  du  point 
d'eclatement  Xt/c  a  a  =  27°  et  LL  =  40m/s.  Points  et  lignes  en  noir  :  Xbg/c  (gauche).  Points  et  lignes 
en  gris  :  Xb(j/c  (droit),  (a)  Qm  =  3,3g/s  (C^  =  0,0032).  (b)  Qm  =  3,7g/s  (C^  =  0,0036). 

Ces  trois  figures  montrent  l'influence  des  deux  debits  de  soufflage  dissymetrique  cote  gauche  sur  les 
positions  de  1'eclatement  a  gauche  et  a  droite.  Cote  gauche,  l'influence  directe  du  soufflage  est 
clairement  mise  en  evidence.  Ainsi  le  point  d'eclatement  est  repousse  vers  le  bord  de  fuite  de  l'aile 
pour  tous  les  debits.  On  remarque  que  le  debit  de  soufflage  necessaire  pour  repousser  1'eclatement 
vers  le  bord  de  fuite  de  l'aile  croit  regulierement  quand  la  vitesse  amont  augmente.  Les  resultats  du 
cote  droit  ne  sont  pas  influences  directement  par  le  soufflage,  les  positions  de  1'eclatement  restant 
identiques  a  celles  observees  dans  le  cas  nominal.  Ceci  indique  une  bonne  independance  entre  les 
tourbillons  principaux  ;  il  n'y  a  pas  de  "transport"  de  l'energie  du  soufflage  transversalement  d'un 
cote  de  la  corde  a  l'autre. 

Toutefois,  a  C^.  constant,  les  effets  peuvent  etre  tres  differents.  En  effet,  sur  la  figure  6.2a  le 
soufflage  a  C^.  =  0,009  correspond  a  un  deplacement  de  1'eclatement  vers  le  bord  de  fuite  de  l'aile, 
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alors  que  sur  la  figure  6.3b,  le  soufflage  a  C^.  =  0,009  entraine  un  deplacement  de  l'eclatement  au- 
dela  du  bord  de  fuite  de  la  maquette.  D'apres  cette  constatation,  il  apparalt  que  la  comparaison  des 
resultats  a  meme  est  delicate  et  non  significative. 

La  figure  6.5  presente  les  positions  moyennes  du  point  d'eclatement  Xh  I  c  pour  les  cas  nominaux 
et  avec  soufflage  dissymetrique  a  gauche.  Ces  valeurs  sont  calculees  a  partir  de  l'ensemble  des 
donnees  instantanees  obtenues  pour  des  enregistrements  video  d'environ  60  secondes.  On  note  que 
la  position  moyenne  de  l'eclatement  gauche  aU«,  =  15m/s  pour  un  debit  Qm  =  l,4g/s  (C^  =  0,009), 
est  repoussee  de  20%  de  la  corde  en  aval  de  la  position  moyenne  de  l'eclatement  gauche  du  cas 
nominal.  A  la  meme  vitesse  amont,  le  controle  dissymetrique  avec  Qm  =  3,3g/s  (C^  =  0,03)  donne 
une  position  Xhg  I  c  situee  au  bord  de  fuite,  soit  plus  de  30%  de  corde  en  aval  du  Xhg  I  c  du  cas 
nominal.  Confirmant  les  observations  venant  de  la  figure  6.2,  on  voit  que  les  positions  Xhd  /  c  ne 
sont  pas  deplacees  par  le  soufflage  a  gauche.  Les  resultats  sont  similaires  pour  LL  =  24m/s  ou  les 
positions  moyennes  de  l'eclatement  gauche  ont  ete  reculees  de  25%  et  35%  de  corde  pour  Qm  =  1,8 
et  3,3g/s  (C^  =  0,005  et  0,009),  respectivement.  Les  tendances  sont  similaires  a  LL  =  40m/s,  meme 
si  les  debits  de  soufflage  sont  plus  faibles  en  termes  de  (C^  =  0,0032  et  0,0036).  Pour  ce  dernier 
cas,  les  positions  moyennes  de  l'eclatement  gauche  sont  reculees  de  12%  et  25%  de  corde,  valeurs 
correspondant  a  Qm  =  3,3  et  3,7g/s.  Dans  tous  les  cas,  le  soufflage  aux  debits  les  plus  eleves 
repousse  l'eclatement  au  bord  de  fuite  de  l'aile. 
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Fig.  6.5  :  Soufflage  dissymetrique  cote  gauche.  Position  moyenne  de  l'eclatement  Xh  /c  a  LL,  =  15, 
24,  40m/s  et  a  =  21°  pour  le  cas  nominal  et  differents  debits  de  soufflage. 


Malgre  les  effets  positifs  du  soufflage  dissymetrique  sur  la  position  de  l'eclatement  gauche,  on 
observe  sur  la  figure  6.5  une  influence  negligeable  ou  negative  du  soufflage  dissymetrique  sur  la 
position  Xbd  /  c  (c6te  sans  controle).  La  position  Xbd  !  c  sous  l'influence  du  soufflage  a  gauche  est 
legerement  deplacee  en  amont  de  la  position  Xbd  /  c  pour  le  cas  nominal,  mais  il  est  difficile  de 
quantifier  ces  resultats  car  la  difference  observee  tombe  dans  la  plage  des  incertitudes  de  mesure. 


De  plus,  sur  la  figure  6.5  on  remarque  que  l'ecart-type  de  la  position  d’eclatement  gauche  Xbg  /  c 
croTt  avec  l'application  du  soufflage  dissymetrique  pour  tous  les  essais  a  faibles  debits  de  soufflage. 
L'accroissement  correspond  aux  fluctuations  de  grandes  amplitudes  observees  dans  les  resultats 
instantanes  quand  le  debit  est  insuffisant  pour  deplacer  l'eclatement  sous  controle  au  bord  de  fuite 
de  l'aile.  En  revanche,  les  ecarts-types  sur  X hg  /  c  SOus  l'influence  d'un  soufflage  relativement  fort 
sont  pratiquement  nuls,  la  position  de  l'eclatement  gauche  au  niveau  du  bord  de  fuite  etant  stable. 
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Les  ecarts-types  des  positions  de  l'eclatement  sur  le  cote  droit  de  l'aile  sont  inchanges  sous 


l'influence  du  controle,  ce  qui  confirme  les  observations  precedentes. 


6.2. 1.2.  Essais  dans  la  soufflerie  F2 

L'etude  par  tomoscopie  laser  du  soufflage  dissymetrique  dans  la  soufflerie  F2  a  ete  effectuee  pour 
une  vitesse  amont  LL  =  24m/s  et  des  angles  d'incidence  a  =  27°  et  30°.  Deux  configurations  de 
controle  dissymetrique  ont  ete  exploitees  au  cours  de  cette  campagne  :  soufflage  a  gauche  et 
soufflage  a  droite.  Quatre  debits  de  soufflage  :  Qm  =1,4,  1,8,  2  et  2,2g/s  ont  ete  utilises  pour  le 
controle,  ce  qui  correspond  aux  valeurs  =  0,004,  0,005,  0,0057  et  0,006.  Une  analyse  de  l'histoire 
temporelle  de  la  position  du  point  d'eclatement  a  ete  effectuee  d'une  maniere  similaire  a  celle 
appliquee  aux  essais  dans  la  soufflerie  S2Ch.  Les  resultats  obtenus  dans  F2  sont  en  tres  bon  accord 
avec  ceux  de  S2Ch  et  confirment  les  tendances  deja  observees.  La  figure  6.6  presente  quelques 
resultats  de  F2  avec  soufflage  dissymetrique.  La  figure  6.6a  donne  1'evolution  de  la  position 
instantanee  du  point  d'eclatement  Xt/c  avec  un  soufflage  active  sur  le  cote  gauche  et  un  debit 
massique  de  2,2g/s.  La  figure  6.6b  montre  les  resultats  aux  memes  conditions,  mais  avec  soufflage 
active  cote  droit. 
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Fig.  6.6  :  Soufflage  dissymetrique.  Evolution  temporelle  de  la  position  du  point  d'eclatement  Xb/c  a 
a  =  27°  et  U„  =  24m/s.  Points  et  lignes  en  noir  :  Xbg/c  (gauche).  Points  et  lignes  en  gris  :  Xbd/c 
(droit),  (a)  Cote  gauche  Qm  =  2,2g/s  (C^  =  0,006).  (b)  Cote  droit  Qm  =  2,2g/s  (C^  =  0,006). 
Soufflerie  F2. 


Les  figures  6.7a  et  6.7b  presentent  les  valeurs  moyennes  Xh  /  c  de  l'ensemble  des  resultats  des 
configurations  dissymetriques,  correspondant  a  un  soufflage  cote  gauche  de  l'aile  et  sans  controle 
du  cote  droit  (voir  Fig.  6.6a)  et  inversement  (voir  Fig.  6.6b).  Les  resultats  du  cas  nominal  sont 
egalement  presentes  pour  comparer  l'influence  du  soufflage.  Chaque  symbole  represente  1500 
positions  instantanees  (Xb/c),  pour  chaque  condition  d'essai.  Les  symboles  sont  relies  par  des  lignes 
pour  faciliter  la  lecture  de  la  figure. 


On  note  que  la  position  moyenne  de  l'eclatement  pour  un  debit  de  soufflage  de  1 ,8g/s  (C^  =  0,005), 
est  repoussee  de  6  a  8%  (cote  gauche  et  droit  respectivement)  de  la  corde  en  aval  de  la  position 
Xh  /  c  du  cas  nominal.  Le  controle  dissymetrique  avec  Qm  =  2g/s  (C^  =  0,0057)  donne  une  position 

Xh  /  c  situee  de  8  a  12%  de  la  corde  en  aval  de  la  position  Xh  /  c  du  cas  nominal.  Finalement,  le 
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controle  avec  un  debit  de  soufflage  de  2,2g/s  (C^  =  0,0057)  recule  la  position  Xh  !  c  sans  controle 


de  20  a  25%  de  la  corde  en  aval  de  la  position  Xh  /c . 


Confirmant  les  observations  precedentes,  un  soufflage  dissymetrique,  sur  l'un  ou  l'autre  tourbillon, 
fait  reculer  de  la  meme  maniere  la  position  de  1'eclatement  du  tourbillon  sous  controle,  tandis  que 
celle  du  tourbillon  libre  reste  inchangee.  Dans  tous  les  cas,  le  soufflage  au  debit  le  plus  eleve 
repousse  1'eclatement  le  plus  proche  au  bord  de  fuite  de  l'aile. 

a)  b) 


Fig.  6.7  :  Influence  du  soufflage  dissymetrique  sur  les  positions  moyennes  de  1'eclatement  Xh  /  c  a 
Uoo  =  24m/s  et  a  =  27°.  (a)  Soufflage  cote  gauche,  (b)  Soufflage  cote  droit.  Soufflerie  F2. 


6.2.2.  Soufflage  symetrique 

Les  deux  systemes  de  soufflage  ont  ete  actives  en  meme  temps  pour  creer  un  soufflage  symetrique 
par  rapport  a  la  corde  de  l’aile.  Pour  des  raisons  de  comparaison,  on  indique  le  debit  de  soufflage 
utilise  sur  l'un  des  cotes.  Le  debit  global  de  soufflage  utilise  par  les  deux  buses  n'est  pas  indique. 
Sur  la  figure  6.8  sont  presentes  les  positions  du  point  d'eclatement  (Xb/c)  instantanees  sous 
l'influence  du  soufflage  symetrique  aU»  =  24m/s  et  a  =  27°  dans  la  soufflerie  F2. 
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Fig.  6.8  :  Soufflage  symetrique.  Evolution  temporelle  de  la  position  Xb/c  aU„  =  24m/s  et  a  =  27°. 
Points  et  lignes  en  noir  :  Xbg/c  (gauche).  Points  et  lignes  en  gris  :  Xb(j/c  (droit).  Debits  identiques 
sortant  chaque  buse  :  (a)  Qm  =  1 ,8g/ms  .  (b)  Qm  =  2,2g/s.  Soufflerie  F2. 


Fig.  6.9:  Influence  d'un  soufflage  symetrique  sur  la  position  moyenne  de  1'eclatement  Xh  /c  a. 
Uco  =  24m/s  et  a  =  27°.  Soufflerie  F2. 
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La  figure  6.9  represente  les  positions  moyenne  de  l'eclatement  Xh  / c,  identiquement  aux  donnees 


presentees  sur  les  figures  6.5  et  6.7.  Ces  resultats  sont  similaires  a  ceux  presentes  dans  les 
configurations  de  soufflage  dissymetrique.  On  observe  qu’un  accroissement  du  debit  de  soufflage 
deplace  plus  la  position  vers  l'aval.  Ce  qui  confirme  les  resultats  observes  pour  les  conditions  de 
soufflage  dissymetrique. 


a)  b) 


Fig.  6.10  :  Influence  d'un  soufflage  symetrique  ou  dissymetrique  sur  la  position  moyenne  de 
l’eclatement  Xh  I c  a  a  =  27°.  (a)  LL  =  24m/s.  (b)  LL  =  40m/s.  Soufflerie  F2. 


Enfin,  la  figure  6.10  montre  l'influence  de  la  vitesse  sur  la  position  du  point  d'eclatement,  ainsi  que 
l'influence  du  debit  en  fonction  de  la  vitesse  et  cela  pour  les  deux  types  de  soufflages  (symetrique  et 
dissymetrique).  On  remarque  alors  que  l'influence  du  soufflage  sur  chaque  tourbillon  est  decorrelee. 


6.3.  Visualisations  parietales 

Les  visualisations  parietales  realisees  au  cours  de  cette  campagne  d'essais  permettent  de  decrire  la 
structure  de  1'ecoulement  parietal.  Ainsi,  l'association  des  visualisations  tomoscopiques  et  parietales 
met  en  correspondance  les  structures  caracteristiques  du  champ  aerodynamique  avec  celles  du 
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champ  parietal.  La  figure  6.1  la  presente  un  exemple  de  visualisation  parietale  obtenue  a  l'extrados 
de  l'aile  pour  la  configuration  avec  soufflage  symetrique  de  debit  Qm  =  l,8g/s.  Comme  dans  le  cas 
nominal,  pour  faciliter  l'interpretation  des  visualisations,  on  a  utilise  deux  enduits  visqueux  de 
couleurs  differentes  dans  les  zones  delimitees  par  les  lignes  de  separation. 


Fig.  6.11  :  Spectre  parietal  avec  controle  symetrique  pour  a  =  27°,  U„  =  24m/s  et  Qm  =  l,8g/s  (a) 
Aile  complete,  (b)  Agrandissement  de  la  region  de  soufflage.  Soufflerie  F2. 


Sur  la  figure  6.11a,  on  distingue,  pres  de  l'apex  de  l'aile,  l'effet  du  soufflage  sur  recoupment  a  la 
paroi.  La  figure  6.11b  est  un  agrandissement  du  spectre  parietal  dans  la  region  des  buses.  En 
premier  lieu,  on  constate  que  le  jet  de  soufflage  est  entraine  par  recoupment  tourbillonnaire  ;  ce  qui 
a  pour  effet  de  deplacer  localement  la  position  de  la  ligne  de  separation  secondaire  (S2)  et  de 
modifier  la  localisation  de  la  zone  de  transition  laminaire-turbulent  de  la  couche  limite  qui  se  situe 
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pour  cette  configuration  a  X/c  =  0,38  (X  =  365mm),  du  c6te  droit  de  l'aile,  et  a  X/c  =  0,40 
(X  =  380mm)  du  cote  gauche  de  l'aile.  Ensuite,  l’ecoulement  parietal  retrouve  un  aspect  similaire  a 
celui  de  la  configuration  nominale. 

La  figure  6.12  represente  deux  agrandissements  du  spectre  parietal  au  niveau  de  la  position 
moyenne  de  l'eclatement  Xh  /  c  relevee  a  partir  des  tomoscopies  laser.  La  figure  6.12a  correspond  a 
la  configuration  nominale  a  a  =  27°  et  U„  =  24m/s  (voir  Fig.  5.10a),  ou  la  position  moyenne  de 
l'eclatement  se  situe  aux  environs  de  X/c  =  0,65  (X  =  620mm),  la  figure  6.12b  a  la  configuration 
avec  soufflage  symetrique  de  debit  1 ,8g/s  sortant  de  chaque  buse  (voir  Fig.  6.11).  Dans  ce  cas,  la 
position  moyenne  de  l'eclatement  est  aux  environs  de  X/c  =  0,76  (X  =  720mm).  On  constate  que 
l'eclatement  ne  modifie  pas  la  direction  de  l'ecoulement  a  la  paroi,  la  comparaison  des  lignes  de 
frottement  entre  l'amont  et  l'aval  du  point  d'eclatement  ne  permettant  pas  de  discerner  des 
changements  eventuels  du  spectre  parietal.  Les  phenomenes  parietaux  sont  globalement  identiques. 
Ces  resultats  confirment  des  observations  du  cas  nominal  qui  ont  montre  que  l'analyse  de 
l'ecoulement  parietal  a  partir  des  visualisations  par  enduit  visqueux  ne  permet  pas  de  determiner  la 
position  de  l'eclatement  sur  l'aile. 
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a) 


b) 


X  =  600  mm 


X  =  700  mm 
Eclatement 


X  =  800  mm 


X  =  900  mm 


Fig.  6.12  :  Comparaison  des  spectres  parietaux  au  niveau  de  la  position  moyenne  de  l'eclatement 
Xb  I c  a  a  =  27°  et  LL  =  24m/s.  (a)  Configuration  nominale.  (b)  Soufflage  symetrique  a  Qm  =  l,8g/s 
sortant  de  chaque  buse.  Soufflerie  F2. 
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6.4.  Mesures  de  pression  instationnaire 

II  a  ete  deliberement  decide  de  ne  pas  proceder  a  des  mesures  de  pression  stationnaire  dans  les  cas 
avec  soufflage  pour  deux  raisons.  La  premiere  est  que  les  pressions  stationnaires  n'ont  pas  permis 
de  reperer  la  position  de  l'eclatement  tourbillonnaire  pour  le  cas  sans  controle.  De  ce  fait,  il  etait  peu 
probable  que  Ton  puisse  y  arriver  sur  la  configuration  avec  soufflage.  La  deuxieme  raison  est  la 
difficulty  de  realisation  d'une  maquette  avec  prises  de  pression  et  systeme  de  controle  du  fait  du 
manque  de  place  a  l'interieur  de  l'aile.  En  effet,  les  prises  de  pression  etant  deja  situees  a  l'interieur 
de  l'aile,  Installation  de  buses  devenait  delicate. 

Comme  pour  la  configuration  nominale,  17  capteurs  de  pression  Kulite™  ont  ete  inseres  a 
l'extrados  de  l'aile  afin  de  caracteriser  influence  de  l'eclatement  sur  les  pressions  instationnaires. 
Les  positions  des  capteurs  ont  ete  localisees  suivant  4  lignes  transversales  disposees  en  envergure 
sur  le  cote  droit  de  l'extrados  de  l'aile  (voir  Fig.  3.12)  a  X/c  =  0,53,  0,63,  0,74  et  0,84  (X  =  500,  600, 
700  et  800mm).  Ces  essais  ont  ete  effectues  a  une  vitesse  amont  LL  =  24m/s  et  a  un  angle 
d'incidence  a  =  21°,  qui  sont  les  conditions  retenues  pour  la  configuration  nominale. 

Les  resultats  du  cas  nominal  ont  montre  qu'il  est  possible  de  detecter  influence  de  l'eclatement  sur 
l'extrados  de  l'aile  avec  des  capteurs  instationnaires.  Afin  de  verifier  ces  resultats,  une  acquisition  de 
mesures  de  pression  instationnaires  a  ete  effectuee  pour  des  conditions  de  controle  diverses.  L' etude 
par  tomoscopie  laser  a  montre  que  pour  cette  configuration,  la  position  moyenne  de  l'eclatement 
cote  droit  est  repoussee  pres  du  bord  de  fuite  de  l'aile.  La  figure  6.13  presente  la  densite  spectrale  de 
puissance  (DSP)  des  signaux  issus  des  capteurs  instationnaires  dans  un  cas  de  controle  par  soufflage 
c6te  droit  avec  un  debit  Qm  =  3,2g/s.  Les  DSP  pour  les  4  lignes  de  capteurs  sont  tracees  Fig.  6.13. 
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La  figure  6.13a  presente  les  traces  relatifs  aux  4  capteurs  situes  a  X/c  =  0,53.  On  observe  que 
l'amplitude  des  pics  autour  d'une  frequence  de  2Hz,  deja  evoquee  pour  le  cas  nominal,  est  plus 
faible  sous  l'influence  du  soufflage  dissymetrique.  Au-dela,  aucune  autre  frequence  caracteristique 
n'est  mise  en  evidence  quand  le  controle  est  applique.  La  figure  6.13b,  presente  les  DSP  pour  les 
capteurs  k  X/c  =  0,63.  Les  pics  autour  d'une  frequence  de  2Hz  sont,  cette  fois,  peu  modifies  sous 
l'influence  du  soufflage  par  comparaison  au  cas  nominal.  Ces  deux  premieres  stations  de  mesures 
etant  situees  en  amont  de  la  position  moyenne  de  l'eclatement  dans  la  configuration  nominale,  il 
n'est  pas  surprenant  qu'il  n'y  ait  pas  une  grande  difference  entre  les  spectres  avec  et  sans  soufflage. 


a)  b) 


Fig.  6.13  :  Densite  spectrale  de  puissance  des  signaux  de  pression  instationnaires.  (a)  Capteurs 
situes  a  X/c  =  0,53  (N°  14,  15,  16  et  17).  (b)  X/c  =  0,63  (N°  10,  1 1,  12  et  13).  (c)  X/c  =  0,74  (N°  6, 
7,  8  et  9).  (d)  X/c  =  0,84  (N°  1,  2,  3,  et  4).  Soufflerie  F2  avec  LL  =  24m/s,  a  =  27°  et  Qm  =3,2g/s. 
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En  revanche,  sur  les  figures  6.13c  et  6.13d  correspondant  aux  stations  X/c  =  0,74  et  0,84,  les  pics  de 


frequence  a  2Hz  sont  elimines  par  le  soufflage.  Pour  le  cas  avec  soufflage  de  debit  3,2g/s,  les  traces 
concernent  des  resultats  en  des  stations  qui  sont  maintenant  en  amont  de  la  position  moyenne  de 
l'eclatement ;  alors  qu'elles  sont  situees  en  aval  de  l'eclatement  pour  le  cas  nominal.  Sur  ces  figures, 
on  constate  la  disparition  des  deux  pics  mis  en  evidence  pour  la  configuration  nominale. 
L'elimination  de  ces  frequences  confirme  l'hypothese  de  la  possibilite  de  detection  de  l'eclatement  a 
l'extrados  de  la  maquette  par  des  mesures  de  pression  instationnaires. 


6.5.  Sondages  par  velocimetrie  laser 

Pour  les  configurations  avec  soufflage,  l’ecoulement  a  l'extrados  de  l'aile  a  ete  explore  par 
velocimetrie  laser  tridirectionnelle  selon  3  plans  perpendiculaires  a  l'aile  et  un  plan  longitudinal 
passant  par  l'axe  du  tourbillon.  Pour  ces  explorations,  nous  n'avons  considere  que  la  demi-aile 
correspondant  aux  valeurs  negatives  de  la  coordonnee  Y  (cote  gauche  de  l'aile).  Ces  mesures  ont  ete 
effectuees  pour  a  =  21°,  a  la  vitesse  U„  =  24m/s.  Les  plans  perpendiculaires  sont  aux  abscisses  : 
X/c  =  0,53,  0,63  et  0,74  (X  =  500,  600  et  700mm).  Le  plan  longitudinal  est  explore  horizontalement 
depuis  X/c  =  0,53  jusqu'a  0,92  (X  =  500  a  880mm).  Le  maillage  contient  environ  715  points  de 
mesure  (voir  Fig.  5.28). 

Ces  plans  de  mesures  sont  les  memes  que  les  trois  plans  perpendiculaires  exploites  pour  le  cas 
nominal  sans  soufflage.  La  position  moyenne  de  l'eclatement  etant  situee  a  Xh  I  c  =  0,65  pour  le 
cas  nominal,  les  deux  premiers  plans  sont  en  amont  de  la  position  moyenne  de  l'eclatement  et  le 
dernier  plan  en  aval. 
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Pour  le  cas  avec  soufflage,  4  configurations  ont  ete  etudiees  par  velocimetrie  laser.  Dans  un  premier 


temps,  un  soufflage  symetrique  de  debit  Qm  =  l,8g/s  sortant  de  chaque  buse,  a  ete  effectue.  Ensuite, 
une  configuration  de  controle  dissymetrique  a  ete  realisee  avec  un  soufflage  a  droite  de  differents 
debits  (Qm  =  1,4,  1,8  et  2,2g/s),  en  gardant  la  buse  sur  le  cote  gauche  fermee  (sans  soufflage).  La 
troisieme  configuration  de  controle  a  ete  effectuee  en  inversant  le  debit  de  soufflage  droite-gauche. 
La  buse  a  droite  a  ete  fermee  et  un  soufflage  a  gauche  realise  pour  Qm  =  1,4,  1,8  et  2,2g/s.  La 
quatrieme  configuration  etudiee  a  ete  un  cas  avec  controle  des  deux  cotes  de  l'aile  avec  des  debits 
differents,  d'ou  un  autre  type  de  soufflage  dissymetrique  (i.e.  soufflage  cote  gauche  avec 
Qm  =  l,4g/s  et  soufflage  cote  droit  avec  Qm  =  2,2g/s). 


6.5.1.  Caracterisation  du  jet  par  velocimetrie  laser 

II  a  ete  observe  dans  les  spectres  parietaux  avec  controle  que  le  melange  jet-tourbillon,  qui  controle 
l'eclatement,  est  une  combinaison  des  deux  ecoulements  (voir  Fig.  6.11).  Sous  un  effet  de  fort 
entrainement,  le  jet  d'air  comprime  sortant  de  l'injecteur  s'enroule  dans  le  tourbillon  principal.  Pour 
mieux  comprendre  comment  le  jet  intervient  dans  l'ecoulement  pour  influencer  la  position  de 
l'eclatement,  il  est  instructif  d'effectuer  des  mesures  montrant  son  evolution. 

Le  jet  seul  (sans  ecoulement  exterieur)  a  ete  sonde  selon  4  plans  perpendiculaires  a  l'aile  pour  le 
debit  de  soufflage  Qm  =  l,8g/s.  Le  premier  plan  a  X/c  =  0,18  (X  =  169,5mm)  se  situe  a  la  sortie  de 
la  buse,  le  second  20mm  en  aval  a  X/c  =  0,2  (X  =  189,5mm),  le  troisieme  a  X/c  =  0,24 
(X  =  225mm)  et  le  dernier  a  X/c  =  0,53  (X  =  500mm).  Ce  dernier  plan  a  ete  choisi  de  fagon  a 
obtenir  les  caracteristiques  du  jet  correspondant  au  premier  plan  de  mesure  avec  controle.  Ces 
differents  plans  permettent  de  montrer  1'evolution  spatiale  du  jet.  Pour  les  debits  Qm  =  1,4  et  2,2  g/s, 
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seul  le  plan  situe  a  la  sortie  de  la  buse  a  ete  sonde.  Ces  deux  essais  permettent  de  montrer  l'influence 
du  debit  de  soufflage  sur  les  caracteristiques  du  jet.  Les  differents  maillages  de  sondage  du  jet  sont 
represents  sur  la  figure  6.14.  On  note  sur  cette  figure  l’aspect  irregulier  de  ces  maillages,  qui  est  du 
a  la  particularity  de  l'ecoulement  a  sonder.  En  effet,  afin  de  permettre  les  mesures  par  velocimetrie 
laser  en  l’absence  d'ecoulement  exterieur,  c’est  le  jet  lui-meme  qui  est  ensemence  en  particules  (voir 
Fig.  3.21).  En  dehors  de  la  zone  d’expansion  du  jet,  il  n'y  a  done  plus  de  particules. 
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Fig.  6.14  :  Maillages  des  sondages  du  jet  par  velocimetrie  laser,  (a)  X/c  =  0,18.  (b)  X/c  =  0,2.  (c) 
X/c  =  0,24.  (d)  X/c  =  0,53.  Soufflerie  F2. 


La  structure  du  jet  est  presentee  sous  la  forme  des  iso-valeurs  du  module  de  la  vitesse  moyenne 

\v\\  =  Vt/2+v2+w2 

.  La  figure  6.15  montre  cette  vitesse  dans  les  differents  plans  sondes  avec 
Qm  =  l,8g/s.  On  constate  la  formation  de  deux  zones  de  survitesse  au  niveau  de  la  sortie  du  systeme 
d'injection  (X/c  =  0,18).  Cette  caracteristique  est  due  a  l'eclatement  du  jet  en  sortie  de  la  buse 
conique  (tuyere  non  adaptee)  et  a  la  rampe  de  sortie  en  forme  de  U  sur  laquelle  le  jet  percute  (voir 
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Figs.  3.9  et  3.11).  Dans  ces  deux  zones,  la  vitesse  atteint  120m/s,  soit  plus  de  5  fois  la  vitesse  de 
reference  de  l'etude.  Dans  le  deuxieme  plan  a  X/c  =  0,2  (20mm  en  aval  de  la  sortie  du  systeme 
d'injection),  les  deux  zones  de  survitesses  se  sont  regroupees  en  une  forme  un  jet  classique,  la 
vitesse  au  cceur  du  jet  ayant  diminue.  A  X/c  =  0,24,  la  presence  du  jet  est  encore  nettement  visible. 
On  constate  sur  ces  trois  plans  de  mesure  que  le  jet  reste  confine  pres  de  la  paroi  de  l'aile.  Si  l'on 
compare  cette  position  a  celle  du  tourbillon  principal,  et  notamment  a  son  l’axe,  on  constate  que  le 
jet  en  est  relativement  eloigne.  Ceci  implique  que  ce  n'est  pas  l'axe  du  tourbillon  qui  est  manipule, 
mais  l'ensemble  du  systeme  tourbillonnaire  en  rotation,  ce  qui  peut  diminuer  sensiblement 
l'efficacite  du  controle.  Sur  le  dernier  plan  a  X/c  =  0.53,  le  jet  n’est  pratiquement  plus  visible.  Pres 
de  la  paroi,  une  zone  de  survitesse  de  5m/s  est  mise  en  evidence.  Done,  l'influence  du  jet  est  limitee 
a  la  region  pres  de  1'apex  de  l'aile. 
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Fig.  6.15  :  Iso-valeurs  du  module  de  la  vitesse  dans  le  jet  de  soufflage,  sans  ecoulement  exterieur. 
X/c  =  0,18.  (b)  X/c  =  0,2.  (c)  X/c  =  0,24.  (d)  X/c  =  0,53.  Soufflerie  F2. 
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6.5.2.  Influence  du  soufflage 

Les  differents  cas  de  debits  de  soufflage  etudies  ont  pour  but  de  rechercher  les  influences  de  ce  type 
de  controle  sur  l’ecoulement  et  ainsi  de  determiner  le  niveau  de  controle  optimal.  Dans  un  premier 
temps,  l'independance  des  deux  tourbillons  se  developpant  sur  l'aile  a  ete  verifiee  en  manipulant  le 
tourbillon  se  developpant  sur  la  partie  droite  (debit  de  soufflage  Qm  =  1 ,8g/s)  et  en  laissant  libre  le 
tourbillon  gauche.  La  partie  gauche  de  l'aile  a  ete  sondee  suivant  un  plan  longitudinal  passant  par 
l’axe  du  tourbillon.  La  position  du  point  d'eclatement  se  situe  a  la  meme  position  que  pour  le  plan 
etudie  en  configuration  nominale.  La  comparaison  des  profils  de  la  vitesse  (  U/IL,  V/LL,  W/LL) 
en  5  stations  situees  a  X/c  =  0,53,  0,63,  0,65,  0,74  et  0,84  (correspondant  a  X  =  500,  600,  620,  700 
et  800mm)  presentee  sur  la  figure  6.16  montre  une  parfaite  superposition  des  resultats,  ce  qui 
confirme  l'independance  des  tourbillons  droite  et  gauche.  On  verifie  ainsi  a  nouveau  que  le 
soufflage  sur  un  tourbillon  n'influence  pas  1'autre. 

Au  debut  des  campagnes  d'essais,  nous  ignorions  que  les  deux  tourbillons  etaient  decouples  et  que 
le  soufflage  sur  l'un  n'influengait  pas  1'autre.  C'est  pourquoi,  lors  de  l'elaboration  des  campagnes 
d'essais,  il  a  ete  decide  de  souffler  des  deux  cotes  de  l'aile,  tantot  avec  un  soufflage  symetrique, 
tantot  de  maniere  dissymetrique  (avec  des  debits  differents  de  chaque  cote).  Trois  debits  ont  ete 
testes  Qm  =  1,4,  1,8  et  2,2g/s. 

De  ce  fait,  les  courbes  presentees  dans  la  suite  font  etat  des  soufflages  des  deux  cotes  de  l'aile,  alors 
que  les  resultats  traiteront  uniquement  de  l'influence  du  soufflage  sur  le  cote  gauche  qui  correspond 
au  cote  sonde  par  la  velocimetrie  laser. 
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a)  X/c  =  0,53 


d)  X/c  =  0,74 


b)  X/c  =  0,63 


e)  X/c  =  0,84 


c)  X/c  =  0,65mm 


Fig.  6.16  :  Comparaison  des  profils  des  composantes  moyennes  de  la  vitesse.  Configuration 
nominale  (cn)  et  configuration  avec  controle  dissymetrique  cote  droit  de  debit  Qm  =  l,8g/s  (s0018) 
pour  a  =  27°  et  U„  =  24m/s.  Soufflerie  F2. 


Dans  les  legendes  des  figures  concernant  cette  partie  de  l'etude,  nous  avons  adopte  une  presentation 
homogene.  Les  resultats  du  cas  nominal  sont  reperes  par  les  lettres  "cn";  les  debits  de  soufflage  sont 
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indiques  par  un  code  constitue  d'un  "s"  suivi  par  4  chiffres.  Les  deux  premiers  represented  le  debit 
de  soufflage  sur  le  cote  gauche  et  les  deux  demiers  le  debit  cote  droit  (ex  :  S1422  correspond  aux 
debits  de  soufflage  dissymetrique  a  l,4g/s  sur  le  cote  gauche  et  2,2g/s  sur  le  cote  droit). 


La  figure  6.17  presente  la  position  de  l'axe  du  tourbillon  relevee  a  partir  des  plans  perpendiculaires 
dans  le  cas  nominal  et  pour  la  configuration  de  soufflage  symetrique,  un  debit  Qm  =  l,8g/s  sortant 
de  chaque  buse.  Cette  figure  montre  l'absence  de  differences  notables,  le  soufflage  n'influen§ant  pas 
la  position  spatiale  du  tourbillon. 


Fig.  6.17  :  Position  de  l'axe  du  tourbillon.  Cas  nominal  et  configuration  avec  controle  symetrique  de 
debit  Qm  =  l,8g/s  sortant  de  chaque  buse.  Essais  aU„  =  24m/s  et  a  =  27°.  Soufflerie  F2. 


Les  figures  6.18  a  6.20  montrent  3  plans  perpendiculaires  a  l'aile,  situes  a  X/c  =  0,53,  0,63  et  0,74 
(X  =  500,  600  et  700mm).  Ces  sondages  permettent  de  definir  la  position  de  l'axe  du  tourbillon  et  ils 
montrent  les  effets  du  soufflage.  Les  grandeurs  representees  sont  :  la  composante  axiale  de  la 
vitesse  moyenne,  l'energie  cinetique  de  fluctuation  et  la  composante  axiale  du  rotationnel  pour  une 
configuration  de  soufflage  symetrique  (si 8 18). 
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Pour  les  plans  a  X/c  =  0,53  et  0,63  (X  =  500  et  600mm),  les  traces  des  iso-grandeurs  ne  mettent  pas 
en  evidence  de  differences  significatives  (voir  Figs.  6.18(a,  d,  b,  e)  et  6.19(a,  b)).  En  amont  de 
l'eclatement,  le  tourbillon  presente  les  meme  caracteristiques  que  dans  la  configuration  nominale 
(voir  Fig.  5.30).  En  revanche,  a  X/c  =  0,74,  on  note  une  modification  importante  des  resultats  (voir 
Figs.  6.18(c,  f)  et  6.19c).  En  effet,  dans  la  configuration  nominale  le  tourbillon  etait  fortement  eclate 
(zone  de  recirculation  importante),  alors  qu'avec  soufflage  l'eclatement  est  repousse  en  aval  jusqu'a 
l'abscisse  X  =  700mm.  Ces  derniers  plans  presentent  des  caracteristiques  identiques  a  celles  du  plan 
X/c  =  0,63  (X  =  600mm)  de  la  configuration  nominale,  excepte  pour  le  diametre  du  coeur  du 
tourbillon  qui  est  dans  ce  cas  plus  important.  La  composante  Jj  est  pres  de  3,8  fois  superieure  a  la 
vitesse  amont,  ce  qui  correspond  a  un  profil  axial  de  type  jet.  Les  composantes  transversales  et 
normales  suivent  des  tendances  similaires.  Les  gradients  verticaux  et  horizontaux,  correspondant  a 
chaque  composante,  sont  tres  intenses  (voir  Figs.  6.18f  et  6.19c),  indiquant  une  forte  rotation  du 
systeme  tourbillonnaire  et  un  tourbillon  non-eclate.  On  n’observe  plus  la  dilatation  du  cceur  du 
tourbillon  a  X  =  700mm  qui  se  manifeste  dans  le  cas  nominal  par  un  ecartement  des  lignes  iso- 
valeurs. 

devolution  de  l'energie  cinetique  de  fluctuation  (k JUl)  adimensionnee  est  presentee  sur  la  figure 
6.19  (d,  e,  f).  Les  traces  reproduisent  l'enroulement  de  la  nappe  de  cisaillement  autour  du  tourbillon, 
comme  pour  le  cas  nominal.  Les  differences  entre  ces  resultats  et  ceux  du  cas  nominal  sont 
similaires  a  celles  affectant  la  vitesse  moyenne.  Pour  les  plans  a  X  =  500  et  600mm,  il  n'y  a  pas  de 
differences  observables  dans  les  iso-valeurs  de  k/Ul .  En  revanche,  sur  la  figure  6. 1 9f,  on  n'observe 
plus  les  forts  niveaux  de  k/Ul  existant  dans  le  cceur  du  tourbillon  eclate  de  la  figure  5.44. 
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Les  iso-lignes  de  vitesse  moyenne  et  d’energie  cinetique  de  fluctuation  indiquent  un  deplacement  de 
la  position  de  1'eclatement  en  aval  sous  l'influence  du  soufflage.  A  une  abscisse  ou  il  y  a  un 
eclatement  pour  le  cas  nominal  (X/c  =  0,74),  les  evolutions  de  ces  grandeurs  avec  soufflage  sont 
simplement  la  continuation  de  l'ecoulement  tourbillonnaire  non-eclate.  Seul  une  analyse  fine  des 
profils  peut  donner  des  informations  sur  les  modifications  de  l'ecoulement. 

La  figure  6.20  montre  la  composante  axiale  normalisee  du  rotationnel  (Qxc/IL)  dans  les  trois  plans 
perpendiculaires  a  l’extrados  avec  un  soufflage  a  Qm  =  l,8g/s  (si 8 18).  Ces  resultats  mettent  en 
evidence  les  zones  a  fort  taux  de  rotation;  ils  sont  comparables  a  ceux  presentes  sur  la  figure  5.39 
pour  le  cas  nominal.  Au  niveau  du  plan  a  X/c  =  0,74,  la  region  de  diminution  de  la  composante 
axiale  du  rotationnel  observee  sans  controle  n'existe  plus.  La  position  de  1'eclatement  etant  deplacee 
en  aval  par  le  soufflage,  les  niveaux  de  L>xc/LL  sont  les  memes  que  ceux  en  amont  de  1'eclatement. 
On  remarque  egalement  que  les  sous-structures  deja  evoquees  (voir  §5.6.5)  ont  la  meme  forme  sous 
l'influence  de  soufflage.  En  fait,  il  semble  que  le  soufflage  n'ait  aucune  influence  sur  ces  sous- 
structures,  leurs  positions  autour  du  tourbillon  principal  etant  identiques  a  celles  de  cas  nominal. 
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Fig.  6.18  :  Evolution  des  composantes  axiale  (a,  b,  c)  et  tangentielle  (d,  e,  f)  de  la  vitesse  moyenne. 
Configuration  avec  soufflage  de  debit  Qm  =  l,8g/s  (s  1 8 1 8)  a  =  24m/s  et  a  =  27°.  Soufflerie  F2. 


a)  W/IL,  X/c  =  0,53  d)  k/U„2,  X/c  =  0,53 


-350  -300  -250  -200  -150  -100  -50  0  -350  -300  -250  -200  -150  -100  -50  0 

Y(mm)  Y(  mm) 


b)  W/LL,  X/c  =  0,63  e)  kl\lj ,  X/c=  0,63 


-350  -300  -250  -200  -150  -100  -50  0  -350  -300  -250  -200  -150  -100  -50  0 

Y{  mm )  Y(  mm ) 


c)  W/IL,,  X/c  =  0,74  f)  k/UM2,  X/c  =  0,74 


-350  -300  -250  -200  -150  -100  -50  0  -350  -300  -250  -200  -150  -100  -50  0 

Y(  mm )  Y(  mm ) 


Fig.  6.19  :  Evolution  de  la  composante  normale  de  la  vitesse  (a,  b,  c)  et  de  l'energie  cinetique  de 
fluctuation  (d,  e,  f).  Configuration  avec  soufflage  de  debit  Qm  =  l,8g/s  (s  1 8 1 8)  a  LL  =  24m/s  et 
a  =  27°.  Soufflerie  F2. 
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a)  QxC/lL,  X/c  =  0,53 


Y<  mm) 


b)  Qxc/IL,  X/c  =  0,63 


Y(  mm) 


c)  Qxc/LL,  X/c  =  0,74 


Y(  mm ) 


Fig.  6.20  :  Evolution  de  la  composante  axiale  du  rotationnel  (a,  b,  c).  Configuration  avec  soufflage 
de  debit  Qm  =  l,8g/s  (s  18 1 8)  a  LL  =  24m/s  et  a  =  27°.  Soufflerie  F2. 

La  figure  6.21  presente  une  comparaison,  entre  le  cas  nominal  (voir  Fig.  5.39)  et  le  cas  avec 
soufflage  (sl818,  voir  Fig.  6.20),  de  1'evolution  du  rotationnel  axial  suivant  l'abscisse  curviligne  s 
pour  chacun  des  3  plans  perpendiculaires.  L'abscisse  s  est  comptee  selon  une  ligne  passant  par  les 
centres  des  sous-structures  et  ayant  son  origine  au  bord  d'attaque.  On  constate  sur  cette  figure  une 
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parfaite  superposition  des  resultats,  aussi  bien  en  amplitude  qu'en  position.  Ceci  indique  que  le 
controle  par  soufflage  a  1'apex  dans  la  direction  du  tourbillon  influence  la  partie  centrale  de  celui-ci, 
en  deplacement  l'eclatement  vers  l'aval,  mais  n'a  aucun  effet  sur  les  sous-structures  qui  s’echappent 
du  bord  d'attaque. 


Fig.  6.21  :  Positions  des  sous-structures  autour  du  tourbillon  a  meme  X  avec  et  sans  soufflage. 


Cette  fixite  des  sous-structures  dans  l'espace  est  confirmee  par  la  figure  6.22  qui  presente  une 
comparaison  de  1'evolution  du  rotationnel  suivant  l'abscisse  s  pour  deux  plans  situes  a  une  meme 
distance  AX  en  amont  de  l'eclatement,  pour  le  cas  nominal  et  le  cas  avec  controle.  D'apres  ces 
resultats,  on  constate  que  la  position  et  l'intensite  des  sous-structures  sont  differentes.  Les 
caracteristiques  des  sous-structures  ne  sont  done  pas  liees  a  leur  position  par  rapport  a  l'eclatement 
et  sont  independantes  d'une  action  de  controle  qui  deplace  le  coeur  du  tourbillon. 
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Fig.  6.22  :  Positions  des  sous-structures  autour  du  tourbillon  pour  une  meme  distance  AX  en  amont 
du  point  d'eclatement. 

Les  trois  figures  suivantes  (voir  Figs.  6.23  a  6.25)  presentent  une  comparaison  sur  les  iso-valeurs  de 
la  composante  axiale  de  vitesse,  de  la  composante  normale  du  rotationnel  et  de  l'energie  cinetique 
de  fluctuation  pour  les  3  debits  etudies  (Qm  =  1,4,  1,8  et  2,2g/s).  On  constate,  en  confirmation  des 
visualisations  par  tomoscopie  laser,  que  plus  le  ddbit  de  soufflage  est  important,  plus  l'effet  sur  le 
tourbillon  est  marque.  La  position  de  l’eclatement  est  respectivement  situee  a  X  =  685  et  740  mm 
pour  Qm  =  1,4  et  1,8  g/s,  un  debit  Qm  =  2,2g/s  faisant  disparaitre  l'eclatement  au-dela  du  bord  de 
fuite  de  l'aile.  Toutefois,  d'apres  ces  traces,  on  ne  remarque  pas  de  modifications  particulieres  de 
l'ecoulement,  hormis  la  region  eclatee.  Pour  une  analyse  plus  fine  des  particularites  de  l'ecoulement 
et  de  l'effet  du  controle,  il  est  preferable  de  s'interesser  aux  profils  en  chacune  des  sections. 
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a)  Cas  nominal 


c)Qm=  l,8g/s 


X(mm) 


b)  Qm  =  l,4g/s 


4)  Qm  —  2,2g/s 


X(mm)  X(  mm ) 


Fig.  6.23  :  Evolution  de  la  composante  axiale  de  vitesse  en  vue  longitudinale.  Controle  avec  des 
debits  de  soufflage  Qm  =  1,4,  1,8  et  2,2g/s  aU„  =  24m/s  et  a  =  21°.  Soufflerie  F2. 
a)  Cas  nominal  c)  Qm  =  1 ,8g/s 


b)  Qm=  l,4g/s  d)  Qra  =  2,2g/s 


X(  mm )  X(irnn) 


Fig.  6.24  :  Evolution  de  la  composante  normale  du  rotationnel  en  vue  longitudinale.  Controle  avec 
les  debits  de  soufflage  :  Qm  =  1,4,  1,8  et  2,2g/s  a  LL  =  24m/s  et  a  =  27°.  Soufflerie  F2. 
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a)  Cas  nominal  c)  Qm  =  1 ,8g/s 


Fig.  6.25  :  Evolution  de  l’energie  cinetique  de  fluctuation  k/LL2  en  vue  longitudinale.  Controle  avec 
les  debits  de  soufflage  :  Qm  =  1,4,  1,8  et  2,2g/s  a  =  24m/s  et  a  =  27°.  Soufflerie  F2. 


II  est  interessant  d'analyser  l'effet  du  soufflage  et  de  la  combinaison  jet-tourbillon,  en  effectuant  une 
comparaison  des  profils  des  grandeurs  moyennes  et  turbulentes  aux  meme  abscisses,  dans  les 
configurations  nominale  et  avec  soufflage,  en  amont  de  l'eclatement,  c'est  a  dire  pour  les  stations 
X/c  comprises  entre  0,53  et  0,63.  Les  figures  6.26  a  6.29  presentent  la  comparaison  des  vitesses 
moyennes  (  U/LL  et  W/LL),  de  Tangle  de  swirl  (O),  et  de  Tenergie  cinetique  de  fluctuation 
(k/Uoo2)  pour  les  six  stations. 


Pour  la  vitesse  moyenne  axiale,  l'effet  du  soufflage  se  manifeste  par  une  faible  augmentation  de 
niveau  au  cceur  du  tourbillon  (voir  Fig.  6.26).  Pour  les  stations  X/c  =  0,61  et  0,63  (X  =  580  et 
600mm),  cette  difference  tend  it  se  reduire.  Toutefois,  il  est  necessaire  de  tenir  compte  des  points  du 
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maillage  du  sondage.  En  effet,  cette  region  etant  tres  sensible,  la  mesure  peut  etre  effectuee 
legerement  a  cote  de  l'axe  tourbillonnaire  et  ainsi  ne  pas  donner  la  vitesse  a  cet  endroit.  Par  ailleurs, 
une  diminution  de  la  vitesse  dans  la  zone  Euler  en  configuration  nominale  est  mise  en  evidence. 

En  ce  qui  concerne  la  composante  tangentielle  de  la  vitesse  (vitesse  azimutale),  on  constate  que  le 
soufflage  se  manifeste  sur  la  partie  exterieure  de  l'ecoulement,  situee  entre  le  bord  d'attaque  de  la 
maquette  (Y/e  =  -1)  et  l'axe  du  tourbillon  principal  (Y/e  =  -0,72),  par  une  augmentation  de  cette 
composante  (voir  Fig.  6.27).  Sur  la  partie  vers  Tinterieur  de  l'aile,  les  caracteristiques  sont 
semblables.  Cependant,  pour  les  deux  derniers  profils,  il  se  produit  une  inversion  de  cette  tendance. 
Ainsi,  dans  la  partie  exterieure  de  l'aile,  on  note  une  diminution  de  la  vitesse  et  sur  la  partie 
interieure  une  augmentation.  L'effet  du  soufflage  sur  la  composante  tangentielle  semble  se  deplacer 
avec  1'evolution  longitudinale  du  tourbillon.  On  pouvait  s'attendre  a  un  accroissement  symetrique  de 
la  composante  tangentielle  du  fait  que  l'energie  apportee  par  le  jet,  qui  se  situe  sous  le  tourbillon 
principal,  est  globalement  entrainee  par  celui-ci. 

Afin  de  montrer  l'importance  de  ces  deux  composantes  de  vitesse  sur  les  proprietes  de  l'ecoulement 
en  amont  de  l'eclatement,  ainsi  que  pour  synthetiser  les  resultats,  on  a  trace  sur  la  figure  6.28  Tangle 
d'helice  O  =  Arctg(W/U).  L'examen  des  profils  de  O  montre  une  tres  bonne  superposition  des 
resultats  relatifs  au  controle  (voir  Fig.  6.28).  Les  principals  modifications  des  repartitions  de  <f>  se 
situent  dans  la  zone  Euler,  sur  la  partie  exterieure  de  l'aile,  ou  Ton  remarque  une  croissance  de  O 
jusqu'a  une  valeur  de  54°.  Sur  les  autres  parties  du  tourbillon,  les  changements  ne  sont  pas 
significatifs.  Comme  deja  dit,  la  valeur  de  Tangle  de  swirl  critique  correspondant  a  Tapparition  de 
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1'eclatement  est  estimee  par  les  experimentateurs  comme  se  situant  dans  la  plage  45°-54°  (voir 
§5.6.3). 


a)  X/c  =  0,53  d)  X/c  =  0,59 


Fig.  6.26  :  Profils  de  la  composante  axiale  de  vitesse  pour  4  configurations:  cas  nominal  et  soufflage 
de  debits  Qm  =  1 ,4,  1 ,8  et  2,2g/s  aU„  =  24m/s  et  a  =  27°.  Soufflerie  F2. 


a)  X/c  =  0,53 


d)  X/c  =  0,59 


Fig.  6.27  :  Profils  de  la  composante  tangentielle  de  vitesse  pour  4  configurations  :  cas  nominal  et 
soufflage  de  debits  Qm  =  1,4,  1,8  et  2,2g/s  a  U„  =  24m/s  et  a  =  27°.  Soufflerie  F2. 
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c)  X/c  =  0,57  f)  X/c  =  0,63 


Fig.  6.29  :  Profils  de  l'energie  cinetique  de  fluctuation  k/U„2  pour  4  configurations  :  cas  nominal  et 
soufflage  de  debits  Qm  =  1,4,  1,8  et  2,2g/s  aU„  =  24m/s  et  a  =  21°.  Soufflerie  F2. 


Enfin,  l'energie  cinetique  de  fluctuation  est  representee  sur  la  figure  6.29.  Excepte  sur  l'axe  du 
tourbillon  ou  Ton  note  des  variations  importantes,  on  ne  constate  pas  de  modifications  de  cette 
quantite  dans  les  zones  precedemment  etudiees. 
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6.6.  Discussion 


II  est  instructif  de  comparer  les  profils  des  composantes  de  la  vitesse  et  de  l'energie  cinetique  de 
fluctuation  a  une  meme  distance  AX  en  amont  de  l'eclatement.  L'examen  de  ces  resultats  montre 
l'apparition  de  l'eclatement  pour  X/c  =  0,63  (X  =  615mm)  dans  la  configuration  nominale, 
X/c  =  0,72  (X  =  685mm)  dans  le  cas  de  soufflage  avec  Qm  =  1.4g/s  et  X/c  =  0,78  (X  =  740mm)  dans 
le  cas  Qm  =  1 ,8g/s.  La  configuration  pour  Qm  =  2,2g/s  n’a  pas  representee  puisque  l'eclatement  se 
situe  alors  au-dela  du  bord  de  fuite  de  l'aile.  Ces  grandeurs  sont  representees  sur  la  figure  6.30.  Pour 
ce  genre  de  comparaison,  il  est  necessaire  de  tenir  compte  des  modifications  du  gradient  de  pression 
exterieure  qui  peuvent  influencer  l'ecoulement.  D'apres  cette  figure,  on  constate  une  tres  bonne 
superposition  des  resultats,  aussi  bien  en  ce  qui  concerne  la  vitesse  axiale  que  la  vitesse  tangentielle. 
Pour  ce  qui  est  de  l'energie  cinetique  de  fluctuation,  la  comparaison  ne  montre  pas  de  differences 
significatives. 
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Y/e 

Fig.  6.30:  Comparaison  des  profils  de  vitesse  a  une  certaine  distance  Ax  en  amont  de  l'eclatement. 

D'aprbs  ces  resultats,  et  compte  tenu  des  caracteristiques  du  jet,  l'apport  d'energie  par  le  jet  de 
soufflage  n’est  pas  concentre  au  cceur  du  tourbillon,  mais  se  repartit  dans  tout  le  systeme  en  rotation. 
Son  effet  est  de  deplacer  l'ensemble  des  phenomenes  vers  l'aval,  les  structures  du  tourbillon  n'etant 
pas  modifiees,  mais  decalees. 
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7. 


CONCLUSIONS  GENERALES 


La  bonne  comprehension  et  la  maitrise  des  ecoulements  tourbillonnaires  et  du  phenomene 
d'eclatement  sont  deux  elements  essentiels  de  l'aerodynamique  moderne  car  le  comportement  des 
tourbillons  impose  des  limites  physiques  aux  regimes  du  vol  des  avions  de  combat  et  des  missiles 
devant  evoluer  a  des  incidences  elevees.  Ainsi,  pour  les  avions  de  combat,  l’eclatement 
tourbillonnaire  entraine  des  pertes  de  portance,  genere  des  moments  et  des  instabilites  de  vol. 

II  s'avere  en  particulier  important  de  bien  comprendre  les  proprietes  physiques  de  l'eclatement 
tourbillonnaire  afin  de  parvenir  a  controler  le  phenomene.  C'etait  le  premier  objectif  des  recherches 
experimentales  ayant  fait  l'objet  de  cette  these.  Le  deuxieme  objectif  a  ete  de  mettre  en  evidence  les 
parametres  pouvant  etre  utilises  dans  un  systeme  de  controle  en  boucle  fermee  destine  a  manipuler 
l'eclatement.  Ce  travail  a  enfin  permis  d'expliquer  les  effets  sur  la  position  d’eclatement  d’un 
controle  par  soufflage  continu  dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon. 

Les  essais  en  soufflerie  ont  ete  executes  sur  deux  maquettes  d'ailes  delta  ayant  des  caracteristiques 
geometriques  identiques.  Elies  sont  chacune  constitutes  d'une  plaque  plane  avec  bords  d'attaque 
aigus  et  biseautes  a  15°  cote  intrados.  L' angle  de  fleche  est  de  70°  et  la  corde  de  950mm,  d'ou  une 
envergure  de  692mm  au  bord  de  fuite.  Les  essais  ont  ete  effectues  pour  une  gamme  de  vitesse 
amont  allant  de  15m/s  a  75m/s  et  des  angles  d’incidences  variant  entre  20°  et  40°  dans  les 
souffleries  S2Ch  et  F2  de  l'Onera.  Deux  dispositifs  de  soufflage  ont  ete  installes  pres  de  l'apex  de 
l'aile  pour  realiser  un  controle  par  soufflage  dans  la  direction  de  l'axe  de  chaque  tourbillon.  Des 
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debits  de  soufflage  compris  entre  0,8g/s  et  3,7g/s  (C4  de  0,003  a  0,03)  ont  ete  mis  en  oeuvre  pour 
controler  la  position  de  l'eclatement  de  maniere  symetrique  et  dissymetrique. 

L'etude  de  l'ecoulement  tourbillonnaire  et  de  l'eclatement  a  ete  realisee  grace  a  plusieurs  techniques 
d'investigation,  telles  que  les  visualisations  parietales,  la  tomoscopie  laser,  les  capteurs  de  pression 
stationnaire  et  instationnaire  et  la  velocimetrie  laser  tridirectionnelle.  L'utilisation  intensive  de  la 
tomoscopie  a  permis  de  determiner  les  oscillations  temporelles  a  basses  frequences  du  point 
d'eclatement.  Les  mesures  par  velocimetrie  laser  ont  porte  sur  la  region  de  l'ecoulement  situee  de 
part  et  d'autre  de  l'eclatement.  Le  champ  aerodynamique  tridimensionnel  a  ete  defini  par  un  grand 
nombre  de  points  de  mesure  pour  plusieurs  configurations  typiques,  avec  et  sans  controle.  En 
chaque  point  de  sondage,  le  vecteur  vitesse  moyen  et  le  tenseur  de  Reynolds  ont  ete  determines. 

L'analyse  detaillee  de  la  configuration  nominale,  sans  controle,  a  mis  en  evidence  l'existence  de 
sous-structures  caracteristiques,  ou  la  rotationnel  se  concentre,  dans  la  nappe  de  cisaillement  qui 
s'enroule  pour  constituer  le  tourbillon  principal.  Ces  resultats  confirment  et  approfondissent  les 
resultats  deja  connus  sur  le  sujet  et  laissent  supposer  que  ces  sous-structures  peuvent  avoir  un  role 
essentiel  dans  1'evolution  et  l'eclatement  du  tourbillon  et,  par-la  meme,  sur  son  controle. 

Un  second  aspect  des  essais  sur  la  configuration  nominale  a  ete  l'etude  des  parametres  principaux 
pouvant  servir  a  la  realisation  d'un  dispositif  de  controle  de  l'eclatement  fonctionnant  en  boucle 
fermee.  Les  contraintes  de  fiabilite  et  d'avionabilite  imposees  par  les  constructeurs  conduisent  a 
envisager  la  pression  parietale  comme  un  parametre  commode  pour  fournir  un  signal  indicatif  de  la 
position  de  l'eclatement  (signal  de  "feedback")  dans  un  systeme  de  controle  en  boucle  fermee.  En 
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fait,  les  repartitions  de  pression  stationnaire  ne  sont  pas  assez  fiables  et  revelatrices  pour  detecter  la 
position  de  l'eclatement.  En  revanche,  les  mesures  de  pression  instationnaire  semblent  avoir  cette 
capacite.  En  effet,  la  comparaison  des  analyses  spectrales  des  signaux  de  pression  instationnaire, 
sans  et  avec  controle,  confirme  l'observation  visuelle  du  deplacement  de  la  position  de  l'eclatement. 
Toutefois,  le  nombre  d'essais  n'etant  pas  suffisant,  il  est  encore  trop  tot  pour  affirmer  qu'il  existe  un 
lien  etroit  entre  les  resultats  delivres  par  les  capteurs  de  pression  instationnaire  et  la  position  de 
l'eclatement. 

A  la  suite  de  l'etude  du  cas  nominal,  la  maquette  a  ete  modifiee  pour  permettre  l'examen  du  controle 
de  la  position  du  point  d'eclatement  par  soufflage  continu  dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon. 
Un  soufflage  dissymetrique,  sur  l'un  ou  l'autre  tourbillon,  fait  reculer  de  la  merae  maniere  la 
position  de  l'eclatement  du  tourbillon  sous  controle,  alors  que  celle  du  tourbillon  libre  reste 
inchangee.  Les  configurations  de  soufflage  symetriques  et  dissymetriques  ont  egalement  montre  que 
l'influence  du  soufflage  sur  chaque  tourbillon  etait  decorrelee.  Ce  resultat  permet  une  etude  detaillee 
du  controle  sur  un  seul  cote  de  l'aile.  Le  soufflage  a  entrame  le  deplacement  de  l'eclatement  vers 
l'aval  en  relation  directe  avec  l'accroissement  du  debit  de  soufflage.  Les  resultats  indiquent  que  le 
mouvement  de  l'eclatement  vers  l'aval  resulte  de  l'injection  de  quantite  de  mouvement  dans  la 
structure  tourbillonnaire.  Cet  effet  est  positif  en  terme  de  portance  pour  l'avion.  Les  proprietes  de 
l'ecoulement  (composantes  moyennes  et  fluctuantes  de  la  vitesse)  n'ont  pas  change  en  amont  de 
l'eclatement  pour  les  configurations  avec  soufflage.  La  structure  de  la  zone  eclatee  ne  se  trouve  pas 
modifiee  lors  de  l'activation  du  soufflage,  en  particulier  on  a  pu  observer  les  memes  sous-structures 
que  pour  la  configuration  nominale. 
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Une  etude  complementaire  a  ete  effectuee  au  tunnel  hydrodynamique  en  vue  d'examiner  l'influence 


de  jets  agissant  au  niveau  du  bord  de  fuite  de  l'aile.  L'idee  est  ici  de  mettre  a  profit  l'effet 
d'entrainement  des  jets  des  moteurs  de  l'avion  pour  agir  sur  l'eclatement  des  tourbillons  sur  l'aile. 
Dans  l'ensemble  cet  effet  est  positif,  le  tourbillon  du  cote  du  jet  en  action  voyant  son  eclatement  se 
deplacer  en  direction  de  l'aval.  Toutefois,  l'efficacite  du  precede  est  limitee  et  en  accroissant  la 
vitesse  du  jet  il  peut  se  produire  une  inversion  de  l'effet  avec  un  eclatement  se  depla9ant  vers  l'apex. 

Les  experiences  extremement  detaillees  executees  dans  le  cadre  de  ce  travail  de  these  ont  permis  de 
preciser  la  structure  d'un  tourbillon  eclate  d'aile  delta,  de  definir  ses  proprietes  fluctuantes  et 
d'analyser  l'effet  d'une  injection  fluide  selon  l'axe  du  tourbillon.  Des  conclusions  ont  ete  tirees  quant 
a  l'efficacite  du  precede  et  aux  possibility  de  definir  un  indicateur  fiable  d'eclatement  pouvant  etre 
inclus  dans  une  boucle  de  controle  actif.  Les  nombreux  renseignements  obtenus  sur  le  caractere 
fluctuant  de  l’eclatement  (mise  en  evidence  de  frequences  caracteristiques)  ainsi  que  sur  la  structure 
particuliere  de  la  nappe  tourbillonnaire  seront  certainement  exploitables  dans  le  cadre  d'un  examen 
du  controle  par  jet  pulse  ou  toute  autre  action  periodique. 

Enfin,  les  nombreux  resultats  de  mesure  accumules  et  analyses  constituent  une  banque  de  donnees 
probablement  sans  equivalent  pour  valider  les  modeles  theoriques  applicables  a  la  prevision  de 
l'eclatement  des  tourbillons  d'aile  delta,  en  particular  ceux  faisant  appel  a  des  simulations 
numeriques  avancees. 
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7.1.  Prolongements  et  perspectives 


A  la  lumiere  des  conclusions  et  resultats  de  ce  travail  de  these,  nous  sommes  amenes  a 
recommander  des  prolongements  de  l'etude  selon  les  axes  suivants,  en  se  fixant  comme  objectif  la 
definition  d’un  systeme  de  controle  de  l'eclatement  basee  sur  un  examen  approfondi  de  la  physique 
des  phenomenes. 


7.1.1.  Etude  des  sous-structures  dans  la  nappe  de  cisaillement. 

II  s'agira  de  poursuivre  la  caracterisation  de  ces  sous-structures  puis  de  rechercher  un  dispositif 
permettant  de  les  modifier  (forme  du  bord  d'attaque,  soufflage  variable  en  envergure).  Une  telle 
etude  devrait  permettre  de  preciser  leur  contribution  au  developpement  du  tourbillon  principal  et 
leur  influence  sur  l'eclatement  tourbillonnaire  en  apportant  des  reponses  aux  questions 
suivantes : 

•  Quelles  sont  leurs  proprietes  de  stabilite  ?  Leur  mode  de  formation  ? 

•  Peut-on  les  controler  ?  Les  modifier  ?  Si  oui,  comment  ? 

•  Quelle  est  la  relation  entre  les  sous-structures  et  les  tourbillons  principaux  et  surtout  avec 
l'eclatement  ? 

7.1.2.  Proceder  a  des  explorations  et  analyses  de  I’ecoulement  par  PIV. 

II  s'agira  de  bien  caracteriser  les  aspects  instationnaires  de  I'ecoulement  et  de  l'eclatement  a 
partir  de  mesure  de  champ  afin  de  definir  le  mode  de  formation  et  de  propagation  des  grosses 
structures  turbulents  naissant  dans  la  zone  d'eclatement. 
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7.1.3.  Examiner  d'autres  methodes  de  controle. 


•  Emploi  d'un  soufflage  pulse  :  Quelle  frequence  adopter  ?  Ou  l'appliquer  ? 

•  Convient-il  de  pratiquer  un  soufflage  tangentiel  ou  bien  normal  le  long  du  bord  d’attaque  ? 


7.1.4.  lnclure  le  systeme  de  controle  dans  un  systeme  en  boucle  fermee  et  evaluer  ses  possibilites 
d' application  sur  avion. 

Pour  cela  il  conviendra  : 

•  De  developper  un  modele  representatif  du  phenomene. 

•  De  definir  un  capteur  adequat  pour  foumir  le  signal  de  "feedback". 

•  De  determiner  le  systeme  de  controle  qui  se  revelera  le  plus  efficace,  le  plus  fiable  et  le  plus 
econome  en  energie. 

Le  controle  de  l'eclatement  des  tourbillons  est  une  activite  encore  largement  ouverte,  meritant  des 
efforts  soutenus  et  methodiques  en  raison  des  nombreuses  applications  envisageables  en  dehors  du 
seul  secteur  des  avions  de  combat. 


326 


8.  REFERENCES  BIBLIOGRAPHIQUES 


Addington,  G.A., 

"The  Roll  of  Flow  Field  Structure  in  Determining  the  Aerodynamic  Response  of  a  Delta  Wing,"  Ph.D. 
Dissertation,  University  of  Notre  Dame,  Department  of  Aerospace  and  Mechanical  Engineering,  South  Bend, 

IN,  April  1998. 

Addington,  G.A.,  Nelson,  R.C., 

"Predictability  of  Skin-Friction  Line  Topology  on  a  Rolled  Delta  Wing,”  AIAA  98-4352,  AIAA 
Atmospheric  Flight  Mechanics  Conference,  Boston,  MA,  Aug.  1998. 


Addington,  G.A.,  Nelson,  R.C., 

"The  Correspondence  Between  Flow-Field  Structure  and  Critical  States  on  a  65-Degree  Delta  Wing,”  AIAA 
98-4520,  AIAA  Atmospheric  Flight  Mechanics  Conference,  Boston,  MA,  Aug.  1998. 

Afchain,  D., 

"Mise  au  point  du  velocimetre  laser  tridimensionnel  de  la  soufflerie  F2.  Etude  de  la  veine  vide,”  ONERA 
Rapport  Technique  No.  4/3633,  1988. 

Afchain,  D.,  Broussaud,  P.,  Frugier,  M.,  Rancarani,  G., 

"La  soufflerie  F2  du  centre  du  Fauga-Mauzac,”  ONERA  TP  1983-139,  novembre  1983. 

Afchain,  D.,  Deluc,  J.M., 

"Etude  de  l’eclatement  des  nappes  tourbillonnaires  sur  une  aile  delta  de  70°  de  fleche  a  26°  d’incidence,  a  la 
soufflerie  F2 ,”  ONERA  Proces  Verbal  No  48/1 147  ANG,  octobre  1991. 

Afchain,  D.,  Deluc,  J.M., 

"Etude  des  nappes  tourbillonnaires  sur  une  aile  delta  de  70degres  de  fleche  a  27  degres  d'incidence.  Controle 
de  l’eclatement  par  soufflage.  Soufflerie  F2,”  ONERA  Rapport  Technique  No  54/1 147  ANG,  septembre 
1992. 

Afchain,  D.,  Deluc,  J.M., 

"Etude  de  l’eclatement  des  nappes  tourbillonnaires  sur  une  aile  delta  de  75°  de  fleche  a  33°  d’incidence,  a  la 
soufflerie  F2,”  Proces  Verbal  No  55/1 147  ANG,  janvier  1993. 

Afchain,  D.,  Loiret,  P., 

"Etude  dans  la  soufflerie  F2  de  l’eclatement  tourbillonnaire  sur  une  aile  delta  de  70  de  fleche,”  ONERA 
Rapport  Technique  No  58/1 147  ANG  249G,  aout  1993. 


327 


Agrawal,  S.,  Barnett,  R.M.,  Robinson,  B.A., 

"Investigation  of  Vortex  Breakdown  on  a  Delta  Wing  Using  Euler  and  Navier-Stokes  Equations,"  AGARD- 
CP-494,  AGARD  Symposium  on  Vortex  Flow  Aerodynamics,  1990. 

Alexander,  A  J., 

"Experiments  on  a  Delta  Wing  Using  Leading-Edge  Blowing  to  Remove  Secondary  Separation,” 
Aeronautical  Research  Council  24996,  May  1963. 

Anglin,  E.,  Satran,  D., 

"Effects  of  Spanwise  Blowing  on  Two  Fighter  Configurations,”  AIAA-79-1663,  AIAA  Atmospheric  Flight 
Mechanics  Conference  for  Future  Space  Systems,  Boulder,  CO,  Aug.  1979. 

Arena,  A.,  Jr.,  Nelson,  R.C., 

"The  Effect  of  Asymmetric  Vortex  Wake  Characteristics  on  a  Slender  Delta  Wing  Undergoing  Wing  Rock,” 
AIAA  89-3348,  AIAA  Atmospheric  Flight  Mechanics  Conference,  Boston,  MA,  Aug.  1989. 

Arena,  A.  Jr.,  Nelson,  R.C., 

"Unsteady  Surface  Measurements  on  a  Slender  Delta  Wing  Undergoing  Limit  Cycle  Wing  Rock,”  AIAA-91- 
0434,  29th  AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1991. 

Arena,  A.  Jr.,  Nelson,  R.C., 

"A  Discrete  Vortex  Model  for  Predicting  Wing  Rock  of  Slender  Wings,”  AIAA  92-4497,  AIAA 
Atmospheric  Flight  Mechanics  Conference,  Hilton  Head,  S.C  Aug.  1992. 

Arena,  A.  Jr.,  Nelson,  R.C., 

"Experimental  Investigations  on  Limit  Cycle  Wing  Rock  of  Slender  Wings,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  31, 

No.  5,  Sept.-Oct.  1994,  pp.  1148-1155. 

Arena,  A.,  Jr.,  Nelson,  R.C.,  Schiff,  L., 

"An  Experimental  Study  of  the  Nonlinear  Dynamic  Phenomenon  Known  as  Wing  Rock,”  AIAA-90-2812, 
AIAA  Atmospheric  Flight  Mechanics  Conference,  Aug.  1990. 

Ayoub,  A.,  McLachlan,  B., 

"Slender  Delta  Wing  at  High  Angle  of  Attack — A  Flow  Visualization  Study,”  AIAA-87-1230,  19th  AIAA 
Fluid  Dynamics,  Plasma  Dynamics  and  Lasers  Conference,  Honolulu,  HI,  June  1987. 

Barberis,  D., 

"Test  Cases  for  CFD  Validation,”  AGARD  FDP  WG  14  (A.R.  303),  No.  1993-161. 


328 


Barberis,  D., 

"Etude  experimentale  du  decollement  tridimensionnel,”  La  Recherche  Aerospatiale ,  No.  2,  1994,  pp.  85-102. 
Barberis,  D., 

"Etude  de  controle  du  decollement  tridimensionnel,"  Ph.D.  These,  Ecole  Nationale  Superieure  de  Mecanique 
et  d'Aeronautique,  Poitiers,  France,  juin  2000. 

Batchelor,  G.K., 

“Axial  Flow  in  Trailing  Line  Vortices,”  Journal  of  Fluid  Mechanics  20,  645,  1964. 

Batchelor,  G.K., 

An  Introduction  to  Fluid  Dynamics ,  Cambridge  University  Press,  Cambridge,  1967. 

Behrbohn,  H., 

"Basic  Low-Speed  Aerodynamics  of  the  Short-Coupled  Canard  Configuration  of  Small  Aspect  Ratio,” 
SAAB,  Sweden,  TN-60,  July  1965. 

Benay,  R., 

"Modelisation  numerique  de  l'eclatement  d’un  tourbillon,”  ONERA  Rapport  Technique  No.  25/1147  AN, 
mai  1983. 

Benay,  R., 

"Modelisation  numerique  de  l'eclatement  d’un  tourbillon,”  La  Recherche  Aerospatiale ,  No.  1984-4,  juillet 
1984,  pp.  15-27. 

Benjamin,  T.B., 

“Theory  of  Vortex  Breakdown  Phenomenon,”  Journal  of  Fluid  Mechanics,  Vol.  14,  1962,  pp.  593-629. 
Benjamin,  T.B., 

“Significance  of  the  Vortex  Breakdown  Phenomenon,”  Trans.  ASME,  Journal  of  Basic  Engineering  87, 
1965,  pp.  518-524. 

Benjamin,  T.B., 

“Internal  Waves  of  Finite  Amplitude  and  Permanent  Form,”  Journal  of  Fluid  Mechanics  25,  1966,  pp.  241- 
270. 

Benjamin,  T.B., 

“Some  developments  in  the  Theory  of  Vortex  Breakdown,”  Journal  of  Fluid  Mechanics,  Vol.  28,  Part  1, 
1967,  pp.  65-84. 


329 


Beran,  P.S., 

"Numerical  Simulation  of  Trailing  Vortex  Bursting,"  AIAA-87-1313,  19th  AIAA  Fluid  Dynamics,  Plasma 
Dynamics  and  Lasers  Conference,  Honolulu,  HI,  June  1987. 

Beutner,  T.J.,  Elliott,  G.,  Mosedale,  A.,  Carter,  C., 

"Doppler  Global  Velocimetry  Applications  in  Large  Scale  Facilities,”  AIAA-98-2608,  20th  AIAA  Advanced 
Measurement  and  Ground  Testing  Technology  Conference,  Albuquerque,  NM,  June  1998. 

Billant,  P.,  Chomaz,  J-M.,  Huerre,  P., 

"Experimental  Study  of  Vortex  Breakdown  in  Swirling  Jets,”  Journal  of  Fluid  Mechanics,  Vol.  376,  1998, 
pp.  183-219. 

Bossel,  H.H., 

"Inviscid  and  Viscous  Models  of  the  Vortex  Breakdown  Phenomenon,  College  of  Engineering,  UC  Berkeley, 
Report  No.  AS-67-14,  1967. 

Bossel,  H.H., 

“Stagnation  Criterion  for  Vortex  Flows,”  AIAA  Journal  6,  1968,  pp.  1 192-1 193. 

Bossel,  H.H., 

"Vortex  Breakdown  Flow  Field,”  Physics  of  Fluids,  Vol.  12,  1969,  pp.  498-508. 

Bossel,  H.H., 

“Use  of  Exponentials  in  the  Integral  Solution  of  the  Parabolic  Equation  of  Boundary  Layer,  Wake,  Jet  and 
Vortex  Flows,”  Journal  of  Comp.  Physics,  Vol.  5,  1970,  pp.  359-382. 

Bossel,  H.H., 

"Singularities,  Numerical  Solution  and  Axisymetric  Vortex  Breakdown,"  NASA  CR  2090,  1972. 

Boutier,  A.,  D'Humeres,  C.,  Soulevant,  D., 

"Three  Dimensional  Laser  Velocimetry  :  A  Review,"  2nd  Int.  Symp.  On  Applications  of  Laser  Anemometry 
to  Fluid  Mechanics,  Lisbonne,  ONERA  TP  No.  1984-4. 

Boutier,  A., 

"La  velocimetrie  laser,"  Association  Francophone  de  Velocimetrie  Laser  Ecole  d'Automne,  19-24  septembre 
1999. 

Bradley,  R.G.,  Whitten,  P.D.,  Wray,  W.O., 

"Leading-edge  Vortex  Augmentation  in  Compressible  Flow,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  13,  No.4,  April  1976. 


330 


Bradley,  R.G.,  Wray,  W.O., 

"A  Conceptual  Study  of  Leading-Edge-Vortex  Enhancement  by  Blowing,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  11, 

No.l,  Jan.  1974,  pp.  33-38. 

Brandt,  S.A., 

"Vortex  Burst  Model  for  the  Vortex  Lattice  Method,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  32,  No.  6,  Nov-Dec  1995,  pp. 
1394-1396. 

Brown,  C.E.,  Michael,  W.H., 

"On  Slender  Delta  Wings  with  Leading-Edge  Separation,”  NACA  Technical  Note  3430,  April  1955. 

Brown,  G.L.,  Lopez,  J.M., 

"Axisymmetric  Vortex  Breakdown.  Part  2:  Physical  Mechanisms,"  Journal  of  Fluid  Mechanics,  Vol.  221, 
1990,  pp.  553-576. 

Briicker,  C., 

"Study  of  Vortex  Breakdown  by  Particle  Tracking  Velocimetry  (PTV).  Part  2:  Spiral  Type,”  Experiments  in 
Fluids ,  Vol.  14,  1993,  pp.  133-139. 

Briicker,  C.,  Althaus,  W., 

"Study  of  Vortex  Breakdown  by  Particle  Tracking  Velocimetry  (PTV).  Part  1  :  Bubble  Type,”  Experiments 
in  Fluids,  Vol.  13,  1992,  pp.  339-349. 

Briicker,  C.,  Althaus,  W., 

"Study  of  Vortex  Breakdown  by  Particle  Tracking  Velocimetry  (PTV).  Part  3:  Time-dependent  Structure  and 
Development  of  Breakdown  Modes,”  Experiments  in  Fluids,  Vol.  18,  1995,  pp.  174-186. 

Burgers,  J.M., 

"A  Mathematical  Model  Illustrating  the  Theory  of  Turbulence,"  Advances  in  Applied  Mechaniecs,  Vol.  1, 
Editors:  R.  VonMises  and  T.  VonKarman,  Academic  Press,  New  York,  1948,  pp.  171-199. 

Campbell,  J.F., 

"Augmentation  of  Vortex  Lift  by  Spanwise  Blowing,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  13,  No.9,  Sept.  1976,  pp. 
727-732. 

Carcaillet,  R.,  Manie,  F.,  Pagan,  D.,  Solignac,  J.L., 

"Leading  Edge  Vortex  Flow  Over  a  75  Degree  Swept  Delta  Wing:  Experimental  and  Computational 
Results,”  15th  Congres  ICAS,  Sept.  1986. 


331 


Cary,  A.W.,  Darmofal,  D.L.,  Powell,  K., 

"Onset  of  the  Spiral  Mode  of  Vortex  Breakdown,”  AIAA-97-0493,  35th  AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting 
and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1997. 

Cary,  A.W.,  Darmofal,  D.L.,  Powell,  K.G., 

"Evolution  of  Asymmetries  in  Vortex  Breakdown,”  AIAA-98-2904,  29th  AIAA  Fluid  Dynamics  Conference, 
Albuquerque,  NM,  June  1998. 

Chanaud,  R.C., 

“Observation  of  Oscillatory  Motion  in  Certain  Swirling  Flows,”  Journal  of  Fluid  Mechanics ,  Vol.  21,  Part  1, 
1965,  pp.  11M27. 

Chanetz,  B., 

"Contribution  a  1’ etude  experimentale  et  theorique  de  l’eclatement  tourbillonnaire  en  air  incompressible,” 
Ph.D.  Dissertation,  Universite  de  Lyon,  Lyon,  France,  septembre  1986. 

Chanetz,  B., 

"Contribution  a  l’etude  experimentale  et  theorique  de  l'eclatement  tourbillonnaire  en  air  incompressible,” 
ONERA  Note  Technique  1988-6,  FR  ISSN  0078-3781,  1986. 

Chigier,  N.A., 

"Measurement  of  Vortex  Breakdown  Over  a  Delta  Wing  Using  a  Laser  Anemometer,” 

N.E.A.R.  TR62,  1974. 

Cheung,  K.,  Jumper,  E.,  Nelson,  R.C., 

"Theoretical  and  Numerical  Study  of  Asymmetric  Unsteady  LEX  and  Slender-Wing  Vortices  Including 
Breakdown,”  Final  Report  for  AFOSR,  1  Jan.  1992  -  30  Sept.  1995. 

Cornish,  J.J.,  III, 

"High  Lift  Applications  of  Spanwise  Blowing,”  7th  Congress  of  the  International  Council  of  the  Aeronautical 
Sciences,  ICAS  Paper  No.  70-09,  Rome,  Italy,  Sept.  1970. 

Cornish,  J.J.,  III, 

“Vortex  Flows,”  AIAA-83-1812,  AIAA  Applied  Aerodynamics  Conference,  Danvers,  MA,  July  1983. 
Cunningham,  A.,  den  Boer,  R., 

"Overview  of  Unsteady  Transonic  Wind  Tunnel  Test  on  a  Semispan  Straked  Delta  Wing  Oscillating  in 
Pitch,”  Final  Report  for  USAF  Wright  Laboratory,  Flight  Dynamics  Directorate,  Mar  1989  -  Dec  1993. 


332 


Dallmann,  U.,  Hilgenstock,  A.,  Riedelbauch,  S.,  Schulte-Weming,  B.,  Vollmers,  H., 

"On  the  Footprints  of  3-D  Separated  Vortex  Flows  Around  Bluff  Bodies",  Vortex  Flow  Aerodynamics , 
AGARD  Conference  Proceedings  494,  1990,  pp.  9-1-9-13. 

Darmofal,  D.L., 

"The  Roll  of  Vorticity  Dynamics  in  Vortex  Breakdown,”  AIAA  93-3036,  24th  AIAA  Fluid  Dynamics 
Conference,  Orlando,  FL,  July  1993. 

Delbende,  I.,  Chomaz,  J.-M.,  Huerre,  P., 

"Absolute/Convective  Instabilities  in  the  Batchelor  Vortex:  A  Numerical  Study  of  the  Linear  Impulse 
Response,"  Journal  of  Fluid  Mechanics,  No.  355,  1998,  pp.  229-254. 

Delery,  J., 

"Etat  des  etudes  sur  les  ecoulements  tourbillonnaires  effectuees  par  la  Division  d’ Aerodynamique 
Fondamentale,”  ONERA  Rapport  Technique  n  21/7252  AN,  mars  1988. 

Delery,  J., 

"Physique  des  ecoulements  tourbillonnaires,”  AGARD  CP-494,  Vortex  Flow  Aerodynamics,  Paper  20, 
octobre  1990. 

Delery,  J., 

"Physics  of  Vortical  Flows,"  Journal  of  Aircraft,  Vol.  29,  No.  5,  Sept.-  Oct.  1992,  pp.  856-876. 

Delery,  J., 

"Aspects  of  Vortex  Breakdown,"  Prog .  in  Aerospace  Sci.,  Vol.  30,  Great  Britain,  1994,  pp.  1-59. 

Delery,  J.,  Horowitz,  E.,  et  al., 

"Etudes  fondamentales  sur  les  ecoulements  tourbillonnaire,”  La  Recherche  Aerospatiale ,  No  1984-2,  mars  - 
avril  1984. 

Delery,  J.,  Molton,  P., 

"Topology  of  the  Flow  Resulting  from  Vortex  Breakdown  Over  a  Delta  Wing  at  Subsonic  Speed,”  Acta 
Mechanica,  Suppl.  4,  Springer- Verlag,  1994,  pp.  297-304. 

Delery,  J.,  Pagan,  D.,  Solignac,  J.L., 

"On  the  Breakdown  of  the  Vortex  Induced  by  a  Delta  Wing,”  Proceedings  of  Vortex  Control  and  Breakdown 
Behavior,  Baden,  Switzerland,  April  1987. 

Deng,  Q.,  Gursul,  I., 

"Effect  of  Leading-Edge  Flaps  on  Vortices  and  Vortex  Breakdown,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  33,  No.  6, 
Nov-Dec  1996,  pp.  1079-1086. 


333 


Dixon,  C  J., 

“Lift  Augmentation  by  Lateral  Blowing  Over  a  Lifting  Surface,”  ALAA-69-193,  AIAA/AHS  VTOL 
Research,  Design,  and  Operations  Meeting,  Atlanta,  Georgia,  Feb.  1969. 

Dixon,  C.J.,  Dansby,  T.,  Poisson-Quinton,  P., 

“Benefits  of  Spanwise  Blowing  at  Transonic  Speeds,”  11th  International  Congress  of  Aeronautical  Sciences 
(ICAS),  Lisbon,  Portugal,  Sept.  1978. 

Donohoe,  S.R.,  Bannink,  W.J., 

"Surface  Reflective  Visualizations  of  Shock-Wave  Vortex  Interactions  Above  a  Delta  Wing,”  AIAA  Journal , 
Vol.  35,  No.  10,  Oct.  1997,  pp.  1568-1573. 

Drazin,  P.G.,  Reid,  W.H., 

Hydrodynamic  stability ,  Cambridge  University  Press,  1981. 

Duck,  P.W.,  Foster,  M.R., 

"The  Inviscid  Stability  of  a  Trailing  Line  Vortex,"  Journal  ofApp.  Math .  Phys .,  Vol.  31,  1980,  pp.  523-530. 
Dunham,  J., 

“The  Static  Pressure  in  a  Vortex  Core,”  The  Aeronautical  Journal ,  Vol.  83,  No.  826,  Oct.  1979. 

Eamshaw,  P.B., 

“An  Experimental  Investigation  of  the  Structure  of  a  Leading-edge  Vortex,”  Technical  Note  Aero.  2740, 
mars  1961. 

Eamshaw,  P.B., 

“Measurements  of  Vortex  Breakdown  Position  at  Low  Speed  on  a  Series  of  Sharp-Edged  Symmetrical 
Models,”  RAE  Tech  Report  No.  64047,  ARC  26601,  1964. 

Eichelbrenner,  E.A.,  Oudart,  A.,  Werle,  H., 

"Decollement  sur  une  aile  delta  placee  sans  incidence  dans  un  ecoulement  laminaire  incompressible,”  La 
Recherche  Aerospatiale,  No.  70,  1959. 

Ekaterinaris,  J.A.,  Schiff,  L.B., 

"Vortical  Flows  over  Delta  Wings  and  Numerical  Prediction  of  Vortex  Breakdown,”  AIAA-90-0102,  28th 
AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1990. 

Elena,  M., 

"La  velocimetrie  laser  -  Les  Problemes  de  Biais,  Erreurs,  Corrections,  Precision  des  mesures,"  Association 
Francophone  de  Velocimetrie  Laser  Ecole  d'Automne,  19-24  septembre  1999. 


334 


Elle,  B  J., 

"An  Investigation  at  Low  Speed  of  the  Flow  near  the  Apex  of  Thin  Delta  Wings  with  Sharp  Leading  Edges,” 
ARC  TR  R&M,  No.  3176  (19780),  1958. 

Elle,  B.J., 

"On  the  Breakdown  at  High  Incidences  of  the  Leading  Edge  Vortices  On  Delta  Wings,”  Journal  of  the  Royal 
Aeronautical  Society  No.  64,  1960,  pp.  491-493. 


Er-El,  J.,  Seginer,  A., 

"Effects  of  Spanwise  Blowing  on  Pressure  Distribution  and  Leading-Edge  Vortex  Stability,”  ICAS-86-2.5.1, 
15th  Congress  of  the  International  Council  of  the  Aeronautical  Sciences,  London,  Sept.  1986. 

Erickson,  G.E., 

“Effects  of  Spanwise  Blowing  on  the  Aerodynamic  Characteristics  of  the  F-5E,”  AIAA-78-1 18,  17th  AIAA 
Aerospace  Sciences  Meeting,  Jan.  1979. 

Erickson,  G.E., 

"Vortex  Flow  Correlation,"  AFWAL-TR-80-3143,  USAF  Wright  Aeronautical  Laboratories,  Wright- 
Patterson  Air  Force  Base,  OH,  Jan.  1981. 

Ericsson,  L.E. 

“Fluid  Dynamics  of  Slender  Wing  Rock,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  21,  No.  5,  May  1984,  pp.  322-328. 
Ericsson,  L.E. 

“Analytic  Prediction  of  the  Maximum  Amplitude  of  Slender  Wing  Rock,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  26,  No. 
1,  Jan.  1989,  pp.  35-39. 

Ericsson,  L.E. 

“Slender  Wing  Rock  Revisited,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  30,  No.  3,  May-June  1993,  pp.  352-356. 

Ericsson,  L.E., 

"Challenges  in  High  Alpha  Vehicle  Dynamics,”  Prog.  Aerospace  Sci ,  Vol.  31,  1995. 

Ericsson,  L.E. 

“Rapid  Prediction  of  Wing  Rock  for  Slender  Delta-Wing  Configurations,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  35,  No. 
6,  Nov.  -  Dec.  1998,  pp.  979-981. 

Escudier,  M.P., 

"Vortex  Breakdown:  Observations  and  Explanations,”  Prog.  Aerospace  Sci.,  Vol.  25,  1988,  pp.  189-229. 


335 


Escudier,  M.P.,  Bomstein,  J.,  Zehnder,  N., 

"Observation  and  LDA  Measurements  of  Confined  Turbulent  Vortex  Flow,”  Journal  of  Fluid  Mechanics, 
Vol.  98,  1980,  pp.  49-63. 


Escudier,  M.P.,  Bomstein,  J.,  Zehnder,  J.,  Maxworthy,  T., 

“The  Classification  of  Confined  Vortex  Flow  Regimes,”  ASME,  1980,  pp.  15-24. 

Escudier,  M.P.,  Keller,  J.J., 

"Vortex  Breakdown:  A  Two-Stage  Transition,"  AGARD-CP-342,  Paper  No.  25,  AGARD  Symposium  on 
Aerodynamics  of  Vortical  Type  Flows  in  Three  Dimensions,  Rotterdam,  The  Netherlands,  April  1983. 

Escudier,  M.P.,  Keller,  J.J., 

"Recirculation  in  Swirling  Flow:  A  Manifestation  of  Vortex  Breakdown,"  AIAA  Journal,  Vol.  23,  No.  1, 
1985,  pp.  111-116. 

Escudier,  M.P.,  Zehnder,  N., 

"Vortex  Flow  Regimes,"  Journal  of  Fluid  Mechanics,  Vol.  115,  1982,  pp.  105-121. 

Faler,  J.H., 

"Some  Experiments  in  Swirling  Flows:  Detailed  Velocity  Measurements  of  a  Vortex  Breakdown  Using  a 
Laser  Doppler  Anemometer,”  Ph.D.  Dissertation,  Cornell  University,  1976. 

Faler,  J.H.,  Leibovich,  S., 

"Disrupted  States  of  Vortex  Flow  and  Vortex  Breakdown,”  Physics  of  Fluids,  Vol.  2,  No.  9,  1977,  pp.  1385- 
1400. 

Faler,  J.H.,  Leibovich,  S., 

"An  Experimental  Map  of  the  Internal  Structure  of  a  Vortex  Breakdown,”  Journal  of  Fluid  Mechanics,  Vol. 
86,  Part  2,  1978,  pp.  313-335. 

Fennel,  L.J., 

“Vortex  Breakdown:  Some  Observations  in  Flight  on  the  HP  115  Aircraft,”  R&M,  No.  3805,  1971. 
Ferzinger,  J.H., 

“Energetics  of  Vortex  Rollup  and  Pairing,”  Phys.  Fluids  23(1),  Jan.  1980,  pp.  1-4. 

Fraenkel,  L.E., 

“On  Benjamin’s  Theory  of  Conjugate  Vortex  Flows,”  Journal  of  Fluid  Mechanics,  Vol.  28,  1967,  pp.  85-96. 


336 


Frink,  N.T.,  Lamar,  J.E., 

"Analysis  of  Strake  Vortex  Breakdown  Characteristics  in  Relation  to  Design  Features,”  Journal  of  Aircraft, 
VoL  18,  No.  4,  April  1981,  pp.  252-258. 

Gad-El-Hak,  M.,  Blackwelder,  R.F., 

"The  Discrete  Vortices  from  a  Delta  Wing,”  AIAA  Journal ,  Vol.  23,  No.  6,  June  1985,  pp.  961-962. 
Gad-El-Hak,  M.,  Blackwelder,  R.F., 

"Control  of  the  Discrete  Vortices  from  a  Delta  Wing,”  AIAA  Journal ,  Vol.  25,  No.  8,  Aug.  1987,  pp.  1042- 
1049. 


Gad-El-Hak,  M.,  Ho,  C.M., 

“The  Pitching  Delta  Wing,”  AIAA  Journal,  Vol.  23,  No.  11,  Nov.  1985,  pp.  1660-1665. 

Garg,  A.K., 

“Oscillatory  Behaviour  in  Vortex  Breakdown  Flows:  An  Experimental  Study  Using  a  Laser  Doppler 
Anemometer,”  EPR  78-1,  Cornell  University,  Jan.  1978. 

Garg,  A.K.,  Leibovich,  S., 

"Spectral  Characteristics  of  Vortex  Breakdown  Flow-Fields,”  Physics  of  Fluids,  Vol.  22,  No.  11,  1979,  pp. 
2053-2064. 

Gartshore,  I.S., 

"Recent  Work  in  Swirling  Incompressible  Flow,"  N.R.C.  Report  LR-343,  No.  6968,  1962. 

Germain,  P., 

"Sur  l'ecoulement  subsonique  au  voisinage  de  la  pointe  avant  d'une  aile  delta,”  La  Recherche  Aeronautique , 
No.  44,  1955. 

Gordnier,  R.,E., 

"Computation  of  a  Kelvin-Helmholtz  Instability  for  Delta  Wing  Vortez  Flows,"  WL-TR-9 1-3098,  Flight 
Dynamics  Directorate,  Wright  Laboratory,  Wright-Patterson  Air  Force  Base,  OH,  Nov.  1991 . 

Gordnier,  R.E.,  Visbal,  M.R., 

"Unsteady  Vortex  Structure  Over  a  Delta  Wing,"  Journal  of  Aircraft,  Vol.  31,  No.l,  1994,  pp.  243-248. 
Grabowski,  W.J.,  Berger,  S.A., 

“Solutions  of  the  Navier-Stokes  Equations  for  Vortex  Breakdown,”  Journal  of  Fluid  Mechanics ,  Vol.  75, 
1976,  pp.  525-544. 


337 


Greenwell,  D.,  Wood,  N .J., 

"Determination  of  Vortex  Burst  Location  on  Delta  Wings  from  Surface  Pressure  Measurements,”  AIAA 
Journal ,  Vol.  30,  No.  11,  Nov.  1992,  pp.  2736-2739. 

Grismer,  D.S.,  Jenkins,  J.E., 

"Critical  State  Transients  for  a  Rolling  65  Deg  Delta  Wing,"  AIAA-96-2432,  14th  AIAA  Applied 
Aerodynamics  Conference,  New  Orleans,  LA,  June  1996. 

Gu,  W.,  Robinson,  O.,  Rockwell,  D., 

"Control  of  Vortices  on  a  Delta  Wing  by  Leading-Edge  Injection,”  AIAA  Journal ,  Vol.  31,  No.  7,  July  1993, 
pp.  1177-1186. 

Guillot,  S.  Gutmark,  E.J.,  Garrison,  T.J., 

"Delay  of  Vortex  Breakdown  over  a  Delta  Wing  via  Near-Core  Blowing,”  AIAA-Paper  98-0315,  35th  AIAA 
Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1998. 

Guiraud,  J.P., 

"Sur  la  nature  de  la  singularite  d’un  ecoulement  de  fluide  compressible  au  voisinage  de  la  pointe  avant  d’une 
aile  delta  en  regime  subsonique,”  Comptes  rendues  de  l'Academie  des  Sciences,  decembre,  1956. 

Gursul,  I., 

"Unsteady  Flow  Phenomena  over  Delta  Wings  at  High  Angle  of  Attack,”  AIAA  Journal ,  Vol.  32,  No.  2,  Feb. 
1994,  pp.  225-231. 

Gursul,  I., 

"Vortex  Breakdown  over  Unsteady  Wings  and  Its  Control,”  Final  Technical  Report  for  AFOSR,  30  Sept. 
1992 -30  Sept.  1995. 

Gursul,  I., 

"A  Proposed  Mechanism  for  the  Time  Lag  of  Vortex  Breakdown  Location  in  Unsteady  Flows,”  AIAA-2000- 
0787,  38th  AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  2000. 

Gursul,  I.,  Srinivas,  S.,  Batta,  G., 

"Active  Control  of  Vortex  Breakdown  Over  a  Delta  Wing,”  AIAA  Journal ,  Vol.  33,  No.  9,  Sept.  1995,  pp. 
1743-1745. 

Gursul,  I.,  Xie,  W., 

"Physics  of  Buffeting  Flows  over  Delta  Wings,”  AIAA-98-0688,  36th  AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting 
and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1998. 


338 


Gursul,  I.,  Xie,  W., 

"Buffeting  Flows  over  Delta  Wings,”  AIAA  Journal ,  Vol.  37,  No.  1,  Jan.  1999,  pp.  48-65. 

Gursul,  L,  Xie,  W., 

"Interaction  of  Vortex  Breakdown  with  an  Oscillating  Fin,”  AIAA-2000-0279,  38th  AIAA  Aerospace 
Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  2000. 

Gursul,  I,  Yang,  H., 

“On  Fluctuations  of  Vortex  Breakdown  Location,”  Physics  of  Fluids,  Vol.  7,  No.  1,  1995,  pp.  229-231. 
Gursul,  I.,  Yang,  H., 

"Vortex  Breakdown  over  a  Pitching  Delta  Wing,”  Journal  of  Fluids  and  Structures ,  Vol.  9,  1995,  pp.  571- 
583. 

Gursul,  I.,  Yang,  H.,  Deng,  Q., 

"Control  of  Vortex  Breakdown  with  Leading-Edge  Devices,”  AIAA-95-0676,  33rd  AIAA  Aerospace 
Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1995. 

Guy,  Y.,  Morrow,  J.A.,  McLaughlin,  T.E., 

“Control  of  Vortex  Breakdown  on  a  Delta  Wing  by  Periodic  Blowing  and  Suction,”  AIAA-99-0132,  37th 
AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1999. 

Guy,  Y.,  Morrow,  J.A.,  McLaughlin,  T.E., 

“Pressure  Measurements  and  Flow  Field  Visualization  on  a  Delta  Wing  with  Periodic  Blowing  and  Suction,” 
AIAA-99-4178,  AIAA  Atmospheric  Flight  Mechanics  Conference  and  Exhibit,  Portland,  OR,  Aug.  1999. 

Guy,  Y.,  Morrow,  J.A.,  McLaughlin,  T.E.,  Wygnanski,  I., 

“Parametric  Investigation  of  the  Effects  of  Active  Flow  Control  on  the  Normal  Force  of  a  Delta  Wing,” 
AIAA-2000-0549,  38th  AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  2000. 

Guy,  Y.,  Morrow,  J.A.,  McLaughlin,  T.E.,  Wygnanski,  I., 

“Velocity  Measurements  on  a  Delta  Wing  with  Periodic  Blowing  and  Suction,”  AIAA-2000-0550,  38th 
AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  2000. 

Hall,  M.G., 

“On  the  Vortex  Associated  with  Flow  Separation  from  a  Leading-edge  of  a  Slender  Wing,”  Technical  Note, 
Aero  2629,  June  1959. 

Hall,  M.G., 

"A  Theory  for  the  Core  of  Leading-Edge  Vortex,”  Royal  Aeronautical  Establishment  Report,  Aero  2644, 
1960. 


339 


Hall,  M.G., 

“A  Numerical  Method  for  Solving  the  Equation  for  a  Vortex  Core,”  RAE  TR  65106,  May  1965. 

Hall,  M.G., 

“The  Structure  of  Concentrated  Vortex  Core,”  Progress  in  Aeronautical  Sciences ,  ed.  Kiichemann, 

Pergamon  Press,  1966,  pp.  53-1 10. 

Hall,  M.G., 

"A  New  Approach  to  Vortex  Breakdown,”  Proceedings  of  Heat  Transfer  in  Fluid  Mechanics ,  UC  San 
Diego,  1967,  pp.  319-340. 

Hall,  M.G., 

"Vortex  Breakdown,”  Annual  Review  of  Fluid  Mechanics ,  Vol.  4,  1972,  pp.  195-218. 

Harvey,  J.K., 

“Some  Observations  of  the  Vortex  Breakdown  Phenomenon,”  Journal  of  Fluid  Mechanics ,  Vol.  14,  1962, 
pp.  585-592. 

Hasimoto,  H., 

"A  Solution  on  a  Vortex  Filament,”  Journal  of  Fluid  Mechanics ,  Vol.  51,  1972,  pp.  477-485. 

Hebbar,  S.,  Platzer,  M.,  Alkhozam,  A., 

"Experimental  Study  of  Vortex  Flow  Control  on  Double-Delta  Wings  Using  Fillets,”  Journal  of  Aircraft, 

Vol.  33,  No.  4,  July  -  Aug.  1994,  pp.  743-751. 

Helin,  H.E.,  Watry,  C.W., 

"Effects  of  Trailing-Edge  Jet  Entrainment  on  Delta  Wing  Vortices,”  AIAA  Journal ,  Vol.  32,  No.  4,  April 
1994,  pp.  802-804. 

Hirschel,  E.  H., 

"Vortex  Flows:  Some  General  Properties,  and  Modeling,  Configuration  and  Manipulation  Aspects,”  ALAA- 
96-2514,  14th  AIAA  Applied  Aerodynamics  Conference,  New  Orleans,  LA,  June  1996. 

Ho,  C.M., 

"Manipulation  of  Airfoil  Response  in  an  Unsteady  Stream,”  Final  Technical  Report  for  AFOSR,  March  1992 
-Feb.  1995. 

Ho,  C.M.,  Huerre,  P., 

"Perturbed  Free  Shear  Layer,”  Annual  Review  of  Fluid  Mechanics ,  Vol.  16,  1984,  pp.  365-424. 


340 


Hoang,  N.T.,  Rediniotis,  O.K.,  Telionis,  D.P., 

"3-D  LDV  Measurements  Over  a  Delta  Wing  in  Pitch-Up  Motion,”  AIAA-93-0185,  31st  AIAA  Aerospace 
Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1993. 

Hoffler,  K.D.,  Rao,  D.M., 

“Investigation  of  the  "Tabbed"  Vortex  Flap,”  AIAA-83-1812,  2nd  AIAA  Applied  Aerodynamics  Conference, 
Seattle,  WA,  1984. 

Hong,  J.,  Celik,  Z.,  Roberts,  L., 

"Effects  of  Leading-Edge  Lateral  Blowing  on  Delta  Wing  Aerodynamics,”  AIAA  Journal ,  Vol.  34,  No.  12, 
Dec.  1996,  pp.  2471-2478. 

Honkan,  A.,  Andreopoulos,  J., 

"Instataneous  Three-Dimensional  Vorticity  Measurements  in  Vortical  Flow  over  a  Delta  Wing,”  AIAA 
Journal  Vol.  35,  No.  10,  Oct.  1997,  pp.  1612-1620. 

Hopfinger,  E.J.,  Browand,  F.K.,  Gagne,  Y., 

"Turbulence  and  Waves  in  a  Rotating  Tank,"  Journal  of  Fluid  Mechanics ,  Vol.  125,  1982,  pp.  505-534. 
Horowitz,  E., 

"Contribution  a  l'etude  de  l'eclatement  tourbillonnaire  en  ecoulement  compressible.  Interaction  onde  de  choc- 
tourbillon,”  These  de  Docteur  Ingenieur,  Universite  Pierre  et  Marie  Curie,  Paris  6,  decrmbre  1984. 

Howard,  L.N.,  Gupta,  A.S., 

“On  the  Hydrodynamic  and  Hydromagnetic  Stability  of  Swirling  Flows,”  Journal  of  Fluid  Mechanics ,  Vol. 
14,  1962,  pp.  463-476. 

Huang,  M.-K.,  Chow,  C.-Y., 

"Stability  of  Leading-Edge  Vortex  Pair  on  a  Slender  Delta  Wing,”  AIAA  Journal ,  Vol.  34,  No.  6,  June  1996, 
pp.  1182-1187. 

Huang,  X.Z.,  Sun,  Y.Z.,  Hanff,  E.S., 

"Circulation  Criterion  to  Predict  Leading-Edge  Vortex  Breakdown  over  Delta  Wings,”  AIAA-97-2265,  15th 
AIAA  Applied  Aerodynamics  Conference,  Atlanta,  GA,  June  1997. 

Huang,  X.Z.,  Sun,  Y.Z.,  Hanff,  E.S., 

"Further  Investigations  of  Leading-Edge  Vortex  Breakdown  over  Delta  Wings,”  AIAA-97-2263,  15th  AIAA 
Applied  Aerodynamics  Conference,  Atlanta,  GA,  June  1997. 


341 


Huang,  X.Z.,  Sun,  Y.Z.,  Hanff,  E.S., 

"Evolution  of  the  Surface  Flow  Topology  on  a  65°  Delta  Wing  and  Its  Correspondence  to  Critical  States,” 
AIAA-00-790,  38th  AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  2000. 

Hummel,  D., 

"Untersuchungen  uber  das  aufplatzen  der  wirbel  an  schlanken  deltaflugen,  Z.  Flugwiss ,  Vol.  13,  No.  5,  1965, 
pp.  158-168. 

Hummel,  D., 

"Zur  Umstronmung  scharfkantiger  schlanker  Deltaflugel  bei  grossen  Anstellwinkeln,”  Z.  Flugwiss ,  Vol.  15, 
No.  10,  1967,  pp.  376-385. 

Hummel,  D., 

“Experimentelle  Bestimmung  der  gebundenem  Wirbellinien  sowie  des  Stromungsverlaufs  in  der  Umgebung 
der  Hinterkante  eines  schlanken  Deltaflugels,”  Abhandlungen  der  Brraunschweigischen  Wissenschaftilichen 
Gesellschaft  Band  XXII,  1972. 

Hummel,  D., 

"On  the  Vortex  Formation  Over  a  Slender  Wing  at  Large  Angles  of  Incidence,”  AGARD-CP-247,  High 
Angle  of  Attack  Aerodynamics  Conference,  Oct.  1978,  pp.  15-1,15-17. 

Hummel,  D.,  Srinivasan,  P.S., 

“Vortex  Breakdown  Effects  on  the  Low  Speed  Aerodynamic  Characteristics  of  Slender  Delta  Wings  in 
Symmetrical  Flow,”  Journal  Royal  Aero.  Society ,  Vol.  71,  April  1967,  pp.  319-322. 

I  wan  ski,  K.,  Ng,  T.T.,  Nelson,  R.C., 

"An  Experimental  Investigation  of  Delta  Wing  Vortex  Flow  with  and  Without  External  Jet  Blowing,”  AIAA- 
89-0084,  27th  AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting,  Reno,  NV,  Jan.  1989. 

Jacquin,  L.,  Leterrier,  N.,  Kasperski,  G.,  Geffroy,  P., 

"Mesure  et  Modelisation  de  la  Turbulence",  Projet  de  Recherche  Fedateur  Rapport  de  synthese  1999, 

RT35/1 145  DAFE/N,  Theme  7:  banques  de  donnees  sur  les  ecoulement  toumant,  janvier  2000,  pp.  90-96. 

Jefferies,  R.W.,  Rockwell,  D., 

"Interactions  of  a  Vortex  with  an  Oscillating  Leading-Edge,”  AIAA  Journal ,  Vol.  34,  No.  11,  Nov.  1996,  pp. 
2448-2450. 

Jenkins,  J.E., 

"The  Nonlinear  Indicial  Response:  vis-a-vis  Roll-Rate  Induced  Camber  Effects,”  AIAA-94-3458,  AIAA 
Atmospheric  Flight  Mechanics  Conference,  Scottsdale,  AZ,  Aug.  1994. 


342 


Jenkins,  J.E., 

"Nonlinear  Aerodynamic  Characteristics  of  a  65-Degree  Delta  Wing  in  Rolling  Motion:  Implications  to 
Testing  and  Flight  Mechanics  Analysis  (Invited),”  AIAA-97-0742,  35th  AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting 
and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1997. 

Jenkins,  J.E.,  Myatt,  J.H.,  Hanff,  E.S., 

"Body-Axis  Rolling  Motion  Critical  States  of  a  65-Degree  Delta  Wing,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  33,  No.  2, 
March  -  April  1996,  pp.  268-278. 

Jobe,  C.E., 

"Vortex  Breakdown  Location  over  65-Degree  Delta  Wings  -  Empiricism  and  Experiment,”  AIAA  98-2526, 
16th  AIAA  Applied  Aerodynamics  Conference,  Albuquerque,  NM,  June  1998. 

Jobe,  C.E.,  Hsia,  A.H.,  Jenkins,  J.E.,  Addington,  G.A., 

"Critical  States  and  Flow  Structure  on  a  65-Degree  Delta  Wing,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  33,  No.  2,  March  - 
April  1996,  pp.  347-352. 

Johari,  H.,  Moreira,  J., 

"Delta  Wing  Vortex  Manipulation  Using  Pulsed  and  Steady  Blowing  During  Ramp-Pitching,”  Journal  of 
Aircraft,  Vol.  33,  No.  2,  March  -  April  1996,  pp.  452-453. 

Jones,  J.P., 

"The  Breakdown  of  Vortices  in  Separated  Flow,”  USAA  Report  No.  140,  July  1960. 

Jumper,  E.,  Nelson,  R.C.,  Cheung,  K., 

"A  Simple  Criterion  for  Vortex  Breakdown,”  AIAA-93-0866,  31st  AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting  and 
Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1993. 

Jupp,  M.L.,  Coton,  F.N.,  Green,  R.B.,  Galbraith,  R.A.McD., 

“An  Analysis  of  a  Pitching  Delta  Wing  Using  High  Resolution  Pressure  Measurements,”  AIAA-98-2743, 

16th  AIAA  Applied  Aerodynamics  Conference,  Albuquerque,  NM,  June  1998. 

Jupp,  M.L.,  Coton,  F.N.,  Green,  R.B., 

"An  Analysis  of  High  Resolution  Pressure  Signals  on  a  Pitching  Delta  Wing,"  AIAA-99-31 1 1,  17th  AIAA 
Applied  Aerodynamics  Conference,  Norfolk,  VA,  June  1999. 

Kandil,  O.A.,  Balakrishnan,  L., 

“Recent  Improvements  in  the  Prediction  of  the  Leading  and  Edge  Vortex  Cores  of  Delta  Wings,”  AIAA-81- 
1263,  June  1981. 


343 


Karishima,  K.,  Kitama,  S., 

"The  Effect  of  Small  Blowing  on  Vortex  Breakdown  of  a  Swriling  Flow,"  Proc.  Int.  Conf.  On  Computational 
Techniques  and  Applications,  CTAC-83,  Elsevier  Science  Publishers,  B.V.,  North-Holland,  1984,  pp.  553- 
564. 

Kegelman,  J.,  Roos,  F., 

"Effects  of  Leading-Edge  shape  and  Vortex  Burst  on  the  Flow  Field  of  a  70  Degree  Swept  Delta-Wing,” 
AIAA-89-0086,  27th  AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting,  Reno,  NV,  Jan.  1989. 

Kirkpatrick,  D.L.I., 

“Experimental  Investigation  of  the  Breakdown  of  a  Vortex  in  a  Tube,”  RAE  TN  Aero  2963,  May  1964. 

Klute,  S.M.,  Rediniotis,  O.K.,  Telionis,  D.P., 

"Flow  Control  Over  Delta  Wings  at  High  Angles  of  Attack,”  AIAA-93-3494,  1 1th  AIAA  Applied 
Aerodynamics  Conference,  Aug.  1993. 

Kopecky,  R.M.,  Torrance,  K.E., 

“Initiation  and  Structure  of  Axisymmetric  Eddies  in  a  Rotating  Stream,”  Computational  Fluids  1 ,  1973,  pp. 
289-300. 

Kuo,  C-H.,  Lu,  N-Y., 

"Unsteady  Vortex  Structure  over  Delta-Wing  Subject  to  Transient  Along-  Core  Blowing,”  AIAA  Journal , 

Vol.  36,  No.  9,  Sept.  1998,  pp.  1658-1664. 

Kuo,  C-H.,  Lu,  N-Y.,  Lin,  D-C., 

"Evolution  of  Vortical  Structure  over  Delta  Wing  with  Transient  Along-Core  Blowing,”  AIAA  Journal ,  Vol. 
35,  No.  4,  April  1997,  pp.  617-624. 

Lamar,  J.E., 

"Analysis  and  Design  of  Stake-Wing  Configuration,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  17,  Jan.  1980,  pp.  20-27. 
Lambourne,  N.C., 

"The  Breakdown  of  Certain  Types  of  Vortex  ,”  ARC  CP,  No.  915,  Sept.  1965. 

Lambourne,  N.C.,  Bryer,  D.W., 

"Some  Measurements  in  the  Vortex  Flow  Generated  by  a  Sharp  Leading  Edge  Having  65  Degrees  Sweep,” 
ARC  Technical  Report,  C.P.  No.  477  (21.073),  1960. 

Lambourne,  N.C.,  Bryer,  D.W., 

"The  Bursting  of  Leading-Edge  Vortices-Some  Observations  and  Discussion  of  the  Phenomenon,”  ARC, 
R&M  No.  3282  (22775),  1961. 


344 


Laval-Jeantet,  R., 

"Contribution  a  F  etude  du  controle  actif  de  l’eclatement  incompressible,”  These  de  Doctorat,  Universite 
d'Aix-Marseille  II,  Marseille,  France,  30  mars  1993. 

Lawford,  J.A.,  Beauchamp,  A.R., 

“Low-Speed  Wind-Tunnel  Measurements  on  a  Thin  Sharp-Edged  Delta  Wing  with  70  Deg  Leading-Edge 
Sweep,  with  Particular  Reference  to  the  Position  of  Leading-Edge  Vortex  Breakdown,”  RAE  Tech.  Note 
Aero  2797,  ARC  23725,  1961. 

Le,  T.H.,  Mege,  P.,  Morchoisne,  Y., 

"Simulation  numerique  de  l'eclatement  tourbillonnaire  par  resolution  des  equations  d’Euler  en  fluide 
incompressible,"  La  Recherche  Aerospatiale,  No.  5,  1989,  pp.  35-49. 

Lee,  M.,  Ho,  C-M., 

"Vortex  Dynamics  of  Delta  Wings,”  Frontiers  in  Experimental  Fluid  Mechanics,  Lecture  Notes  in 
Engineering,  Vol.  46,  Springer- Verlag,  Berlin,  1989,  pp.  365-427. 

Legendre,  R., 

"Ecoulement  au  voisinage  de  la  pointe  avant  d'une  aile  a  forte  fleche  aux  incidences  moyennes,”  La 
Recherche  Aeronautique,  No  30,  1952. 

Legendre,  R., 

"Ecoulement  au  voisinage  de  la  pointe  avant  d'une  aile  a  forte  fleche  aux  incidences  moyennes  (Deuxieme 
Partie),”  La  Recherche  Aeronautique,  No  31,  1953. 

Legendre,  R., 

"Etude  Theorique  du  Soufflage  Pres  du  bord  de  Fuite  d’un  Profil  d’Aile,”  ONERA  Note  Technique  No. 

12/1 308 A,  avril  1954. 

Legendre,  R., 

"Separation  de  l’ecoulement  laminaire  tridimensionnel,"  La  Recherche  Aeronautique,  No.  54,  1956,  pp.  3-8. 
Legendre,  R., 

"Nappes  en  comet  aux  bords  d’attaque  d’une  aile  en  delta,”  La  Recherche  Aerospatiale,  No.  70,  1959. 
Legendre,  R., 

"Lignes  de  courant  d’un  ecoulement  continu,"  La  Recherche  Aerospatiale,  No.  105,  1965. 

Legendre,  R., 

"Lignes  de  courant  d’un  ecoulement  permanent.  Decollement  et  separation,"  La  Recherche  Aerospatiale ,  No. 
1977-6,  pp.  327-335. 


345 


Legendre,  R., 

"Remarques  sur  l’eclatement  axisymetrique  d'un  tourbillon,"  La  Recherche  Aerospatiale,  No.  1981-5,  pp. 
295-302. 

Leibovich,  S., 

“Wave  Motion  and  Vortex  Breakdown,”  AIAA-69-645,  Fluid  and  Plasma  Dynamics  Conference,  San 
Francisco,  CA,  June  1969. 

Leibovich,  S., 

“Weakly  Non  Linear  Waves  in  Rotating  Fluids,”  Journal  of  Fluid  Mechanics ,  Vol.  42,  1970,  p.  803. 
Leibovich,  S., 

"The  Structure  of  Vortex  Breakdown,”  Annual  Review  of  Fluid  Mechanics ,  Vol.  10,  1978,  pp.  221-46. 
Leibovich,  S., 

"Vortex  Stability  and  Breakdown:  Survey  and  Extension,”  AIAA  Journal ,  Vol.  22,  No.  9,  Sept.  1984,  pp. 
1192-1206. 

Leibovich,  S.,  Ma,  H.Y., 

"Solution  of  Propogation  on  Vortex  Cores  and  the  Hasimoto  Solution,"  Physics  of  Fluids,  Vol,  26,  1983,  pp. 
3173-3179. 

Leibovich,  S.,  Randall,  J.D., 

“Dissipative  Effects  on  Non  Linear  Waves  in  Rotating  Fluids,”  Physics  of  Fluids,  Vol.  14,  1971,  p.  2559. 
Leibovich,  S.,  Randall,  J.D., 

“Amplification  and  Decay  of  Non  Linear  Waves,”  Journal  of  Fluid  Mechanics,  Vol.  53,  1973,  pp.  481-493. 
Leibovich,  S.,  Stewartson,  K., 

"A  Sufficient  Condition  for  the  Instability  of  Columnar  Vortices,"  Journal  of  Fluid  Mechanics ,  No.  126, 
1983  pp.  335-356. 

LeMay,  S.P.,  Batill,  S.,  Nelson,  R.C., 

"Leading  Edge  Vortex  Dynamics  on  a  Pitching  Delta  Wing,”  AIAA-88-2559,  6th  AIAA  Applied 
Aerodynamics  Conference,  Williamsburg,  VA,  June  1988. 

Lessen,  M.,  Singh,  P.J.,  Paillet,  F., 

"The  Stability  of  a  Trailing  Line  Vortex.  Part  1  :  Inviscid  Theory  ,”  Journal  of  Fluid  Mechanics,  Vol.  63, 
Part  4,  May  1974,  pp.  753-763. 


346 


Leuchter,  O., 

nEtude  d'un  sillage  tourbillonnaire  soumis  a  des  gradients  de  pression  adverses,”  ONERA  Rapport  de 
Synthese  Finale  No.  9/1145  AY,  septembre  1983. 

Leuchter,  O.,  Solignac,  J.L., 

"Experimental  Investigation  of  Turbulent  Structure  Vortex  Wakes,”  4th  Symposium  on  Turbulent  Shear 
Flows,  Karlsruhe  1983. 

Loiret,  P.,  Afchain,  D., 

"Etude  des  nappes  tourbillonnaire  sur  une  aile  delta  de  70  degres  de  fleche  a  27  degres  d'incidence  dans  la 
soufflerie  F2,  controle  de  l’eclatement  par  soufflage,  2eme  campagne,”  ONERA  Proces  Verbal  No  114/7078 
DSFM/N/DAFE,  avril  1998. 

Loiseleux,  T.,  Chomaz,  J.-M.,  Huerre,  P., 

"The  Effect  of  Swirl  on  Jets  and  Wakes:  Linear  instability  of  the  Rankine  Vortex  with  Axial  Flow",  Physics 
of  Fluids,  No.  10,  1998,  pp.  1120-1134. 

Loiseleux,  T., 

"Instabilites  dans  les  jets  toumants",  Ph.D.  These,  Ecole  Polytechnique,  Palaiseau,  France,  1999. 

Lopez,  J.M., 

"Axisymmetric  vortex  breakdown.  Part  1:  Confined  swirling  flow,"  Journal  of  Fluid  Mechanics,  Vol.  221, 
1990,  pp.  533-552. 

Lopez,  J., 

"On  the  Bifurcation  Structure  of  Axisymmetric  Vortex  Breakdown  In  a  Constricted  Pipe,”  Phys.  Fluids,  Vol. 
6  (11),  Nov.  1994,  pp.  3683-3693. 

Lourenco,  L.,  Shih,  C.,  VanDommelen,  L.,  Krothapalli,  A., 

"Thrust-Induced  Effects  on  a  Pitching-Up  Delta  Wing  Flow  Field,”  Final  Technical  Report  for  AFOSR,  Oct. 
1992 -Sept.  1995. 

Lowson,  M.V., 

"Visualization  Measurements  of  Vortex  Flows,”  AIAA-89-0191,  27th  AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting 
and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1989. 

Lowson,  M.V.,  Riley,  A.J.,  Swales,  C., 

"Flow  Structure  over  Delta  Wings,”  AIAA-95-0586,  33rd  AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit, 
Reno,  NV,  Jan.  1995. 


347 


Ludwieg,  H., 

“Erganzug  zu  der  arbeit:  Stability  der  Stromung  in  einem  zylindrischen  Ringraum,”  Z.  Flugwiss ,  No.  9, 
1961,  pp.  359-361. 

Ludwieg,  H., 

“Zur  Erklarung  der  Instability  der  uberangestellten  Deltafliigeln  abtretenden  freien  Wirbelkeme,”  Z 
Flugwiss ,  No.  10,  Heft  6,  1962. 

Ludwieg,  H., 

n Vortex  Breakdown,”  Deutch  Luft-und  Raumfahrt,  1970. 

McCormick,  B.W.,  Tangier,  J.L.,  Sherrieb,  H.E., 

‘‘Structure  of  Trailing  Vortices,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  5,  No.  3,  March  1968,  pp.  260-267. 

McCormick,  S.,  Gursul,  L, 

"Effect  of  Shear-Layer  Control  on  Leading-Edge  Vortices,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  33,  No.  6,  Nov.  -Dec. 
1996,  pp.  1087-1093. 

McLaughlin,  D.K.,  Tiederman,  W.G., 

"Biasing  Correction  for  Individual  Realization  of  Laser  Anemometer  Measurements  in  Turbulent  Flows,” 
Physics  of  Fluids,  Vol.  16,  No.  12,  Dec.  1973,  pp.  2082  -  2088. 

Mager,  A., 

“Dissipation  and  Breakdown  of  a  Wing-tip  Vortex,”  Journal  of  Fluid  Mechanics,  Vol.  55,  1972,  pp.  609- 
628. 

Magness,  C.,  Robinson,  O.,  Rockwell,  D., 

"Control  of  Leading-Edge  Vortices  on  a  Delta  Wing,”  AIAA-89-0999,  2nd  AIAA  Shear  Flow  Conference, 
Tempe,  AZ,  March  1989. 

Magness,  C.,  Robinson,  O.,  Rockwell,  D., 

"Unsteady  Crossflow  on  a  Delta  Wing  Using  Particle  Image  Velocimetry,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  29,  No. 
4,  July  -  Aug.  1992,  pp.707-709. 

Maines,  B.H.,  Moeller,  B.,  Rediniotis,  O.K., 

"The  Effects  of  Leading-Edge  Suction  on  Delta  Wing  Vortex  Breakdown,”  AIAA-99-0128,  37th  AIAA 
Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1999. 

Malcom,  G.,  Skow,  A., 

"Flow  Visualization  of  Vortex  Manipulation  of  Fighter  Configurations  at  High  Angles  of  Attack,”  AGARD 
CP  413,  Oct.  1986. 


348 


Malcom,  G.N.,  Ng,  T.T.,  Lewis,  L.C.,  Murri,  D.G., 

"Development  of  Non-conventional  Control  Methods  for  High  Angle  of  Attack  Flight  Using  Vortex 
Manipulation,”  AIAA-89-2192,  1989. 

Marchman,  J.F.  Ill, 

"Effect  of  Heating  on  Leading-edge  Vortices  in  Subsonic  Flow,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  12,  No.  2,  Feb. 
1975,  pp.  121-123. 

Marchman,  J.F.  Ill, 

"Effectiveness  of  Leading-edge  Vortex  Flaps  on  60  and  75  Degree  Delta  Wings,”  Journal  of  Aircraft,  Vol. 
18,  No.  4,  July-Aug.  1981,  pp.  280-286. 

Marchman,  J.F.  Ill, 

"The  Aerodynamics  of  Inverted  Leading-Edge  Flaps  on  Delta  Wings,”  AIAA-8 1-0356,  19th  AIAA 
Aerospace  Sciences  Meeting,  S.  Louis,  MI,  Jan.  1981. 

Marchman,  J.F.  Ill,  Grantz,  A.C., 

"Trailing  Edge  Flap  Influences  on  Leading  Edge  Vortex  Flap  Aerodynamics,”  AIAA-82-0128,  20th  AIAA 
Aerospace  Sciences  Meeting,  Orlando,  FL,  Jan.  1982. 

Marchman,  J.F.  Ill,  Terry,  J.E., 

"The  Impact  of  Strakes  on  a  Vortex-Flapped  Delta  Wing,”  AIAA-83-1814,AIAA  Applied  Aerodynamics 
Conference,  Danvers,  MA,  July  1983. 

Marsden,  D.J.,  Simpson,  R.W.,  Rainbird,  W.J., 

“The  Flow  Over  Delta  Wing  at  Low  Speed  with  Leading  Edge  Separation,”  College  of  Aeronautics 
CranfieldR  114,  1958. 

Mege,  P., 

"Simulation  numerique  de  l'eclatement  tourbillonnaire  par  resolution  des  equations  de  Navier-Stokes  en 
fluide  incompressible,"  Ph.D.  These,  Universite  Pierre  et  Marie  Curie,  Paris,  1990. 

Menke,  M., 

"An  Experimental  Study  of  the  Unsteady  Nature  of  Vortex  Breakdown  Over  Delta  Wings,”  M.S.  Thesis, 
Department  of  Mechanical  Engineering,  University  of  Cincinnati,  Dec.  1996. 

Menke,  M.,  Gursul,  L, 

"Self-Excited  Oscillations  of  Vortex  Breakdown  Location  Over  Delta  Wings,”  AIAA-97-0744,  35th  AIAA 
Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1997. 


349 


Menke,  ML,  Gursul,  I., 

"Unsteady  Nature  of  Leading  Edge  Vortices,”  Physics  of  Fluids,  Vol.  9,  No.  10,  Oct.  1997,  pp.  2960-2966. 
Menke,  M.,  Gursul,  I., 

"Nonlinear  Response  of  Vortex  Breakdown  over  a  Pitching  Delta  Wing,”  Journal  of  Aircraft,  Vol,  36,  No.  3, 
May  -  June  1999,  pp.  496-500. 

Menke,  M.,  Yang,  H.,  Gursul,  I., 

"Further  Experiments  on  Fluctuations  of  Vortex  Breakdown  Location,”  AIAA  96-0205,  34th  AIAA 
Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1996. 

Menke,  M.  Yang,  H.  Gursul,  I., 

"Experiments  on  the  Unsteady  Nature  of  Vortex  Breakdown  Over  Delta  Wings,”  Experiments  in  Fluids ,  Vol. 
27,  1999,  pp.  262-272. 

Menne,  S., 

"Simulation  of  Vortex  Breakdown  in  Tubes,"  AIAA-88-3575,  1st  AIAA  Fluid  Dynamics  Conference, 
Cincinatti,  OH,  July  1988. 

Michalke,  A.,  Timme,  A., 

"On  the  In  viscid  Instability  of  Certain  Two  Dimensional  Vortex  Type  Flows,”  Journal  of  Fluid  Mechanics , 
Vol.  29,  Part  4,  1967. 

Miller,  S.,  Gile,  B., 

"The  Effects  of  Blowing  on  Delta  Wing  Vortices  During  Dynamic  Pitching  at  High  Angles  of  Attack,” 
AIAA-92-0407,  30th  AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1992. 

Mirande,  J.  Solignac,  J.L.,  Benay,  R. 

"Etude  experimental  et  theorique  de  la  turbulence  dans  les  ecoulements  tourbillonnaires,”  ONERA  Rapport 
Technique  No  22/1147  AY,  sept.  1981. 

Mitchell,  A.M.,  Barberis,  D.,  Delery,  J., 

"Oscillation  of  Vortex  Breakdown  Location  and  Its  Control  by  Tangential  Blowing,”  AIAA-98-2914,  29th 
AIAA  Fluid  Dynamics  Conference,  Albuquerque,  NM,  June  1998. 

Mitchell,  A.M.,  Molton,  P.,  Barberis,  D.,  Delery,  J., 

"Control  of  Leading-edge  Vortex  Breakdown  by  Trailing  Edge  Injection,”  AIAA-99-3202,  17th  AIAA 
Applied  Aerodynamics  Conference,  Norfolk,  VA,  June  -  July  1999. 


350 


Mitchell,  A.M.,  Molton,  P.,  Barberis,  D.,  Delery,  J., 

"Control  of  Vortex  Breakdown  Location  by  Symmetric  and  Asymmetric  Blowing,”  AIAA-99-3652,  30th 
AIAA  Fluid  Dynamics  Conference,  Norfolk,  VA,  June  -  July  1999. 

Mitchell,  A.M.,  Molton,  P.,  Barberis,  D.,  Delery,  J., 

"Characterization  of  Vortex  Breakdown  by  Flow  Field  and  Surface  Measurements,”  AIAA-2000-0788,  38th 
AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  2000. 

Mitchell,  A.M.,  Barberis,  D.,  Molton,  P.,  Delery,  J., 

"Oscillation  of  Vortex  Breakdown  Location  and  Control  of  the  Time-Averaged  Location  by  Blowing,”  AIAA 
Journal ,  Vol.  33,  No.  5,  May  2000,  pp.  793-803. 

Mitchell,  A.M.,  Molton,  P.,  D.  Barberis,  J.-L.  Gobert, 

"Control  of  Vortex  Breakdown  by  Along  the  Core  Blowing,”  AIAA-00-2608,  AIAA  Fluids  2000 
Conference,  Denver,  CO,  June  2000. 

Molton,  P., 

"Resultats  des  mesures  de  pression  dans  le  champ  tourbillonnaire  d'une  aile  delta,”  ONERA  Proces  Verbal 
No  28/1147  AY  132,  fevrier  1984. 

Molton,  P., 

"Exploration  a  la  sonde  de  pression  5  trous  des  ecoulements  tourbillonnaires  engendres  par  des  ailes  delta  de 
fleche  70°  et  67,5°,”  ONERA  Rapport  Technique  No.  32/1 147  AN,  septembre  1984. 

Molton,  P., 

"Mesures  par  velocimetrie  laser  tridimensionnelle  dans  le  tourbillon  d’une  aile  delta,”  ONERA  Rapport 
Technique  No.  33/1 147  AN,  novembre  1984. 

Molton,  P., 

"Aile  delta  en  ecoulement  incompressible.  Etude  experimentale  a  F2,”  ONERA  Rapport  Technique  N° 
36/1147  AN,  decembre  1986. 

Molton,  P., 

"Ensemble  des  mesures  effectuees  dans  le  champ  tourbillonnaire  d’une  aile  delta  placee  a  20  d’ incidence 
dans  un  ecoulement  subsonique,”  ONERA  Rapport  Technique  No.  35/1 147  ANG,  mai  1986. 

Molton,  P., 

"Etude  experimentale  de  l’eclatement  tourbillonnaire  sur  aile  delta  en  ecoulement  incompressible. 
Caracterisation  du  champ  exteme,”  ONERA  Rapport  Technique  No.  53/1 147  AN,  juin  1992. 


351 


Molton,  P.,  Afchain,  D., 

"Etude  au  velocimetrie  laser  de  l'eclatement  d'un  tourbillon  sur  une  aile  delta  de  70°  de  fleche,  en  ecoulement 
incompressible,”  3hme  Congres  Francophone  de  Velocimetrie  Laser,  Toulouse,  France,  septembre  1992. 

Molton,  P.,  Barberis,  B.,  Mitchell,  A. 

"Etude  experimental  de  l’eclatement  tourbillonnaire  sur  une  aile  delta  de  70°  de  fleche  en  ecoulement 
incompressible.  Analyse  des  repartitions  de  la  pression  parietale,  ONERA  RT  124/7078  DAFE/N,  avril 
1999. 

Molton,  P.,  Barberis,  D.,  Monnier,  J-C.,  Loiret,  P., 

"Etude  du  decollement  tridimensionnel  et  de  son  controle  par  velocimetrie  laser  et  velocimetrie  par  images 
de  particules,”  66me  congres  Francophone  de  Velocimetrie  Laser,  ISL,  Saint-Louis,  France,  septembre  1998. 

Morris,  M.J., 

"Use  of  Pressure-Sensitive  Paints  in  Low-Speed  Flows,”  IEEE  Publication  95CH3482-7,  International 
Congress  on  Instrumentation  in  Aerospace  Simulation  Facilities  '95,  July,  1995. 

Morton,  S.A.,  Guy,  Y.,  Morrow,  J.A.,  and  Blake,  D.C., 

"Numerical  Simulation  of  Periodic  Suction  and  Blowing  Control  of  Vortex  Breakdown  on  a  Delta  Wing,” 
AIAA-99-195,  17th  AIAA  Applied  Aerodynamics  Conference,  Norfolk,  VA,  June  -  July  1999. 

Myatt,  J.H., 

"Modeling  the  Rolling  65  Deg  Delta  Wing  with  Critical  State  Encounters,”  AIAA-97-3646,  AIAA 
Atmospheric  Flight  Mechanics  Conference,  New  Orleans,  LA,  Aug.  1997. 

Myers,  R.B.,  Taylor,  T.D.,  Murdock,  J.W., 

“Pseudo-spectral  Simulation  of  a  Two-dimensional  Vortex  Flow  in  a  Stratified  Incompressible  Fluid,” 
Journal  of  Computational  Physics  43,  1981,  pp.  180-188. 

Nakamura,  Y.,  Uchida,  J., 

“Breakdown  Condition  of  an  Axisymmetric  Swirling  Flow,”  AIAA-81-4208,  Aug.  1981,  pp.  1083-1085. 
Nawrocki,  D., 

"Differential  and  Vectored  Trailing-Edge  Jet  Control  of  Delta  Wing  Vortices,”  AIAA-95-0008,  33rd  AIAA 
Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1995. 

Nelson,  R.C., 

"Unsteady  Aerodynamics  of  Slender  Wings,”  Aircraft  Dynamics  at  High  Angles  of  Attack:  Experiments  and 
Modeling,  AGARD-R-776,  1991,  pp.1-1  to  1-26. 


352 


Nelson,  R.C.,  Visser,  K.D., 

"Breaking  Down  the  Delta  Wing  Vortex,"  AGARD-CP-494,  Vortex  Flow  Aerodynamics ,  Paper  21,  Oct. 
1990. 

Ng  rp  rp  ^  Oliver,  D.R., 

“Leading-Edge  Vortex  and  Shear  Layer  Instabilities,”  AIAA-Paper  98-0313,  36th  AIAA  Aerospace  Sciences 
Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1998. 

Nguyen,  T.T., 

"An  Investigation  of  Vortex  Breakdown  from  the  Point  of  View  of  Hydrodynamic  Stability,"  Ph.D.  Thesis, 
UC  Berkley,  CA,  1980. 

Olendraru,  C.,  Sellier,  A.,  Rossi,  M.,  Huerre,  P., 

"Inviscid  instability  of  the  Batchelor  Vortex:  Absolute-convective  Transition  and  Spatial  Branches,  Physics 
of  Fluids,  No.  11,  1999,  pp.  1805-1820. 

Owens,  D.B.,  Perkins,  J., 

"Vortex  Suppression  on  Highly-Swept  Wings  by  Suction  Boundary-Layer  Control,”  AIAA-95-0683,  33rd 
AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1995. 

Owen,  F.K.,  Peake,  D.J., 

"Vortex  Breakdown  and  Cotrol  Experiments  in  the  Ames-Dryden  Water  Tunnel,"  Fluid  Dynamics  Panel 
Symposium  on  Aero  and  Related  Hydrodynamic  Studies  Using  Water  Facilities,  Monterey,  CA,  Oct.  1986. 

Pagan,  D., 

"Contribution  a  l'etude  experimentale  et  theorique  de  l'eclatement  tourbillonnaire  en  air  incompressible," 
These  de  Doctorat,  Universite  de  Pierre  et  Marie  Curie,  Paris,  France,  1989. 

Pagan,  D., 

"Contribution  a  l’etude  experimentale  et  theorique  de  l’eclatement  tourbillonnaire  en  air  incompressible,” 
ONERA  Note  Technique  1990-12,  1990. 

Pagan,  D.,  Benay,  R., 

"Numerical  Analysis  of  Vortex  Breakdowns  Under  Pressure  Gradients,”  La  Recherche  Aerospatiale,  No. 
1988-1,  pp.15-27. 

Pagan,  D.,  Molton,  P., 

"Etudes  fondamentales  sur  Teclatement  tourbillonnaire  et  son  controle,”  AGARD  CP-494,  Vortex  Flow 
Aerodynamics,  Paper  23,  octobre  1990. 


353 


Pagan,  D.,  Molton,  P.  Solignac,  J.L., 

"Etude  experimentale  et  simulation  numerique  de  l’eclatement  d’un  tourbillon  d’ailettes,”  ONERA  Rapport 
Technique  No.  38/1147  AY,  septembre  1988. 

Pagan,  D.,  Solignac,  J.L. 

"Etude  experimentale  de  la  formation  des  nappes  tourbillonnaires  sur  une  aile  delta  en  ecoulement 
incompressible,  ONERA  Rapport  Technique  No  34/1 147  AY,  avril  1985. 

Pagan,  D.,  Solignac,  J.L, 

"Etude  experimentale  de  l’eclatement  d'un  tourbillon  engendre  par  une  aile  delta,”  La  Recherche 
Aerospatiale ,  No  3,  mai  -  juin  1986,  pp.  197-219. 

Parmenter,  K.,  Rockwell,  D., 

"Transient  Response  of  Leading-Edge  Vortices  to  Localized  Suction,”  AIAA  Journal ,  Vol.  28,  No.  6,  June 
1990,  pp.  1131-1132. 

Pascal,  Ph., 

"Contribution  a  Y etude  d'un  ecoulement  tourbillonnaire  en  fluide  incompressible,”  These  de 
Doctorat,Universite  Louis  Pasteur  de  Strasbourg,  mars  1992. 

Pascal,  Ph., 

"Modelisation  d’un  tourbillon  en  ecoulement  turbulent  incompressible,”  Workshop  sur  les  Ecoulements 
Tourbillonnaires  et  Methodes  Numeriques,  Grenoble,  France,  juin  1992. 

Pascal,  Ph.,  Corbel,  B., 

"Etude  experimentale  de  revolution  d’un  tourbillon  d’ailettes  dans  la  soufflerie  F2  du  centre  du  Fauga- 
Mauzac,”  ONERA  Rapport  Technique  No  50/1147  AN,  octobre  1991. 

Payne,  F.M., 

"The  Structure  of  Leading  Edge  Vortex  Flows  Including  Vortex  Breakdown,”  Ph.D.  Thesis,  University  of 
Notre  Dame,  Indiana,  May  1987. 

Payne,  F.M.,  Ng,  T.T.,  Nelson,  R.C.,  Schiff,  L.B., 

"Experimental  Study  of  the  Velocity  Field  On  a  Delta  Wing,”  AIAA  87-1231,  19th  AIAA  Fluid  Dynamics, 
Plasma  Dynamics  and  Lasers  Conference,  Honolulu,  HI,  June  1987. 

Payne,  F.M.,  Ng,  T.T.,  Nelson,  R.C.,  Schiff, 

"Visualization  and  Wake  Surveys  of  Vortical  Flow  over  a  Delta  Wing,”  AIAA  Journal ,  Vol.  26,  No.  2,  Feb. 
1988,  pp.  137-143. 


354 


Peckham,  D.H.,  Atkinson,  S.A., 

"Preliminary  Results  of  Low  Speed  Wind  Tunnel  Tests  on  a  Gothic  Wing  of  Aspect  Ration  1 .0,” 
Aeronautical  Research  Council  ARC  Technical  Report,  C.P.  No.  508,  T.N.  Aero  2504,  April  1957. 

Pedley,  T.J., 

“On  the  Instability  of  Rapidly  Rotating  Shear  Flows  to  Non  Axisymmetric  Disturbances,”  Journal  of  Fluid 
Mechanics ,  Vol.  31,  1968,  pp.  603-607. 

Pedley,  T.J., 

“On  the  Instability  of  Viscous  Flow  in  a  Rapidly  Rotating  Pipe,”  Journal  of  Fluid  Mechanics ,  Vol.  35,  1969, 
pp.  97-115. 

Pelletier,  A.,  Nelson,  R.C., 

"Factors  Influencing  Vortex  Breakdown  Over  70  Degree  Delta  Wings,”  AIAA  95-3469,  AIAA  Atmospheric 
Flight  Mechanics  Conference,  Baltimore,  MD,  Aug.  1995. 

Pelletier,  A.,  Nelson,  R.C., 

“Dynamic  Behavior  of  an  80/65°  Double-Delta  Wing  in  Roll,”  AIAA  98-4353,  AIAA  Atmospheric  Flight 
Mechanics  Conference,  Boston,  MA,  Aug.  1998. 

Pilkington,  D  J.,  Wood,  N.J., 

"Unsteady  Aerodynamic  Effects  of  Trailing  Edge  Controls  on  Delta  Wings,”  IC AS -94- 10- 1.1,  19th  Congress 
of  the  International  Council  of  the  Aeronautical  Sciences,  Anaheim,  CA,  Sept.  1994. 

Poincare,  H., 

"Les  points  singuliers  des  equations  differentielles,"  C.R  Academie  des  Sciences  de  Paris,  13-2-1892  et 
CEuvres  Completes,  Vol.  1,  1892. 

Poisson-Quinton,  Ph., 

"Controle  du  decollement  d’une  surface  portante  par  un  jet  transversal,”  Intervention  au  Congres  ICAS, 
Rome,  septembre  1970. 

Poisson-Quinton,  Ph.,  Erlich,  E., 

"Hypersustentation  et  equilibrage  des  ailes  elancees,”  Communication  au  colloque  AFITAE,  novembre  1964. 
Poisson-Quinton,  Ph.,  Werle,  H., 

"Water  Tunnel  Visualization  of  Vortex  Flow,"  Brochure  9806,  Astronautics  and  Aeronautics ,  May  1967. 
Polhamus,  E.C., 

"Prediction  of  Vortex-Lift  Characterized  by  a  Leading-Edge  Suction  Analogy,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  8, 
April  1971,  pp.  193-199. 


355 


Poppleton,  E.D., 

“Effect  of  Air  Injection  into  the  Core  of  a  Trailing  Vortex,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  8,  No.  8,  Aug.  1971,  pp. 
672-673. 

Portnoy,  H., 

"Unsteady  Motion  of  Vortex-Breakdown  Positions  on  Delta  Wings,”  ICAS-88-6.8.3,  16th  Congress  of  the 
International  Council  of  the  Aeronautical  Sciences,  Jerusalem,  Israel,  Aug.  -  Sept.  1988,  Vol.  2,  pp.  1299- 
1303. 

Pouillard,  S.,  Jacquin,  L.,  Geffroy,  P., 

"Etude  eperiementale  d'un  jet  toumant:  qualification  de  la  veine,"  Rapport  Technique  ONERA  RT  32/1145 
DAFE/N,  1999. 

Pritchard,  W.G., 

“Solitary  Waves  in  Rotating  Fluids,”  Journal  of  Fluid  Mechanics ,  Vol.  42,  1970,  pp.  61-83. 

Raat,  J., 

"Vortex  Development  and  Breakdown,”  AIAA-75-881,  8th  AIAA  Fluid  and  Plasma  Dynamics  Conference, 
Hartford,  CT,  June  1975. 

Randall,  J.D.,  Leibovich,  S., 

"The  Critical  State  :  aTrappedWave  Model  of  Vortex  Breakdown,”  Journal  of  Fluid  Mechanics,  Vol.  58, 
1973,  pp.  495-515. 

Rao,  D.M., 

"Leading-edge  Vortex  Flap  Experiments  on  a  74°  Delta  Wing,”  NASA  CR  159161,  1979. 

Rao,  D.M., 

"Leading-Edge  ’Vortex  Flaps'  for  Enhanced  Subsonic  Aerodynamics  of  Slender  Wings,”  ICAS-80-13.5,  12th 
Congress  of  the  ICAS,  ICAS  Proceedings ,  Munich,  Germany,  Oct.  1980,  pp.  554-562. 

Rao,  D.M.,  Buter,  T.A., 

“Experimental  and  Computations  Studies  of  a  Delta  Wing  Apex-Flap,”  ALAA-83-1815,  AIAA  Applied 
Aerodynamics  Conference,  Danvers,  MA,  July  1983. 

Rao,  D.M.,  Sharma,  G.,  Telionis,  D., 

"Active  Control  of  Vortex  Lift  at  High  Angles  of  Attack,”  AIAA  95-0653,  33rd  AIAA  Aerospace  Sciences 
Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1995. 

Rayleigh,  Lord, 

"On  the  Dynamics  of  Revolving  Fluids,"  Proc.  Royal  Society,  London,  Ser.  A93,  1916,  pp.  148-154. 


356 


Rediniotis,  O.K.,  Klute,  S.M.,  Hoang,  N.T.,  Telionis,  D.P., 

"Pitching-Up  Motions  of  Delta  Wings,”  AIAA  Journal,  Vol.  32,  No.  5,1994,  pp.  716-725. 

Reisenthel,  P.H., 

"Development  of  a  Nonlinear  Indicial  Model  for  Maneuvering  Fighter  Aircraft,”  AIAA-96-0896,  34th  AIAA 
Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1996. 

Reynolds,  G.,  Abtahi,  A., 

"Three-dimensional  Vortex  Development,  Breakdown  and  Control,”  AIAA-89-0998,  2nd  AIAA  Shear  Flow 
Conference,  Tempe,  AZ,  March  1989. 

Ringleb,  F.O., 

"Separation  Control  by  Trapped  Vortices,”  Boundary  Layer  and  Flow  Control,  Vol.  1,  Pergamon  Press,  New 
York,  1961,  pp.  265-294. 

Roberts,  L.,  Wood,  N.J., 

"Control  of  Vortex  Aerodynamics  at  High  Angles  of  Attack,”  AGARD  FDP,  Paper  No  12,  Madrid,  Spain,  2- 
5  Oct.  1989. 

Rockwell,  D., 

"Three-dimensional  Flow  Structure  on  Delta  Wings  at  High  Angle  of  Attack:  Experimental  Concepts  and 
Issues,”  AIAA-93-0550,  31st  AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1993. 

Rorke,  J.B.,  Moffett,  R.C., 

"Measurement  of  Vortex  Velocities  over  a  Wide  Range  of  Vortex  Age,  Downstream  Distance  and  Free 
Stream  Velocity,”  NASA  Contractor  Report  145213  N77-30090,  Sept.  1977. 

Roy,  M., 

"Caracteres  de  l'ecoulement  autour  d'une  aile  en  fleche  accentuee,”  Comptes  rendues  de  l'Academie  des 
Sciences  234,  1952,  pp.  2501-2504. 

Roy,  M., 

"Sur  la  theorie  de  l'aile  en  delta  -  Tourbillons  d'apex  et  nappes  en  comet,”  La  Recherche  Aerospatiale ,  No. 

56,  1957. 

Roy,  M., 

"De  la  formation  des  zones  tourbillonnaires  dans  les  ecoulements  a  faible  viscosite,”  3e  Conference  Ludwig 
Prandtl  a  Hanover,  mai  1959. 


357 


Rusak,  Z., 

"Dynamics  of  Vortex  Flows  in  Stream  Tube  and  Transition  to  Axisymmetric  Breakdown,”  AIAA-98-2859, 
2nd  AIAA  Theoretical  Fluid  Mechanics  Meeting,  Albuquerque,  NM,  June  1998. 

Rusak,  Z.,  Lamb,  D., 

"Prediction  of  Vortex  Breakdown  in  Leading  Edge  Vortices  Above  Slender  Delta  Wings,”  AIAA-98-2860, 
2nd  AIAA  Theoretical  Fluid  Mechanics  Meeting,  Albuquerque,  NM,  June  1998. 

Saffman,  P.G., 

Vortex  Dynamics,  Cambridge  University  Press,  Cambridge,  1992. 

Samimy,  M.,  Lele,  S.K., 

"Motion  of  Particles  With  Inertia  in  a  Compressible  Free  Shear  Layer,”  Physics  of  Fluids,  Vol.  3,  No.  8, 
Aug.  1991,  pp.  1915-1923. 

Sarpkaya,  T., 

"Forced  and  Periodic  Vortex  Breakdown,”  Journal  of  Basic  Eng.  Trans .  ASME  No.  66-WA/FE-7,  1-7,  1966. 
Sarpkaya,  T., 

"On  Stationary  and  Traveling  Vortex  Breakdowns,”  Journal  of  Fluid  Mechanics,  Vol.  45,  Part  3,  1971,  pp. 
545-559. 

Sarpkaya,  T., 

"Effect  of  Adverse  Pressure  Gradient  on  Vortex  Breakdown,”  AIAA  Journal ,  Vol.  12,  No.  5,  May  1974,  pp. 
602-607. 

Sarpkaya,  T., 

"Vortex  Breakdown  and  Turbulence,”  AIAA-95-0433,  33rd  AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit, 
Reno,  NV,  1995. 

Sarrazin,  M., 

"Etude  au  tunnel  hydrodynamique  de  l’eclatement  sur  une  aile  delta  de  forte  fleche  a  incidence  elevee,” 
ONERA  Rapport  de  stage  de  D.E.S.S.,Universite  de  Paris  6,  mars  -  juin  1990. 

Satran,  D.R.,  Gilbert,  W.P.,  Anglin,  E.L., 

"Low-Speed  Stability  and  Control  Wing  Tunnel  Investigation  of  Effects  of  Spanwise  Blowing  on  Fighter 
Flight  Characteristics  at  High  Angles  of  Attack,”  NASA  TP-2431,  May  1985. 


358 


Schaeffer,  N.W.,  Rediniotis,  O.K.,  Telionis,  D.P., 

"Controlling  of  Delta  Wing  Leading-Edge  Vortex  with  Cavity  Flaps,”  ASME  Paper  93-WA/NCA-27,  ASME 
Flow,  Acoustics,  Interaction  and  Fluid  Flow  Control  Symposium  of  the  1993  Winter  Annual  Meeting,  Nov. 
1993. 

Schaeffer,  N.W.,  Rediniotis,  O.K.,  Telionis,  D.P., 

"Control  of  Transient  Development  of  Leading-Edge  Vortices  by  Vortex  Cavity  Flaps,”  AIAA-94-1857,  25th 
AIAA  Fluid  Dynamics  Conference,  Colorado  Springs,  CO,  June  1994. 

Seginer,  A.,  Salomon,  M., 

“Augmentation  of  Fighter  Aircraft  Performance  by  Spanwise  Blowing  Over  the  Wing  Leading  Edge,” 
NASA-TM-84330,  March  1983. 

Shah,  P.N.,  Atsavapranee,  P.,  Hsu,  T.Y., 

"Turbulent  Transport  in  the  Core  of  a  Trailing  Half-Delta-Wing  Vortex,”  Journal  of  Fluid  Mechanics ,  Vol. 
387,  1999,  pp.  151-175. 

Shi,  Z.,  Wu,  J.M.,  Vakili,  A.D., 

“An  Investigation  of  Leading-Edge  Vortices  on  Delta  Wings  with  Jet  Blowing,”  AIAA-87-0330,  25th  AIAA 
Aerospace  Sciences  Meeting,  Reno,  NV,  Jan.  1987. 

Shih,  C.,  Ding,  Z., 

"Trailing-Edge  Jet  Control  of  Leading  Edge  Vortices  of  a  Delta  Wing,”  AIAA  Journal ,  Vol.  34,  No.  7,  July 
1996,  pp.  1447-1456. 

Shi  Xungang, 

"Numerical  simulation  of  Vortex  Breakdown,"  Acta  Aerodynamica  Sinica  (1),  1985,  pp.  22-29. 

Singh,  P.I., 

“The  Structure  and  Stability  of  a  Vortex,”  Ph.D.  Thesis,  University  of  Colorado,  Department  of  Aeronautical 
Engineering,  1974. 

Singh,  P.I.,  Uberoi,  M.S., 

“Experiments  on  Vortex  Stability,”  The  Physics  of  Fluids,  Vol.  19,  No.  12,  Dec.  1976,  pp.  1858-1863. 

Smith,  C.W.,  Ralston,  J.N.,  Mann,  H.W., 

"Aerodynamic  Characteristics  of  Forebody  and  Nose  Strakes  Based  on  F-16  Wind  Tunnel  Test  Experience, 
Vol.  1:  Summary  and  Analysis,"  NASA  CR-3053,  July  1979. 


359 


Solignac,  J.L, 

"Analyse  par  anemometre  laser  des  champs  moyen  et  turbulent  d’un  tourbillon  issu  d’une  aile  delta  (avec  et 
sans  eclatement) ONERA  Rapport  Technique  No  23/1 147  AN,  aout  1982. 

Solignac,  J.L., 

"Mesures  du  champ  de  vitesse  et  de  pression  dans  un  tourbillon  d'aile  delta  eclatant  sous  l'effet  d’un  gradient 
de  pression  adverse,”  ONERA  Rapport  Technique  de  Synthese  No  26/1 147  AY  132,  janvier  1984. 

Solignac,  J.L., 

"Recherche  experimentale  d’un  critere  d’eclatement  pour  un  tourbillon  en  ecoulement  incompressible,” 
ONERA  Rapport  Technique  de  Synthese  No  27/1 147  AY  132,  juillet  1984. 

Solignac,  J.-L.,  Benay,  R., 

"Etude  experimentale  d’ecoulement  tourbillonnaires  sounds  a  des  effets  de  gradient  de  pression  adverse," 
ONERA  Rapport  de  Synthese  Finale  No.  18.1 147 AY,  1980. 

Solignac,  J-L.,  Gallon,  M., 

"Contribution  de  la  visualisation  a  l'etude  instationnaire  de  l'eclatement  tourbillonnaire,”  ONERA  TP- 1992- 
93,  Poitiers,  France,  juin  1992. 

Solignac,  J.L.,  Leuchter,  O., 

"Etude  experimentale  d’ecoulements  tourbillonnaires  soumis  a  des  effets  de  gradient  de  pression  adverse,” 
AGARD-CP-342  No,  18,  AGARD  Symposium  on  Aerodynamics  of  Vortical  Type  Flows  in  Three 
Dimensions,  Rotterdam,  The  Netherlands,  April  1983. 

Solignac,  J.L.,  Pagan,  D.,  Molton,  P., 

"Examen  de  certaines  proprietes  de  l’ecoulement  a  l’extrados  d’une  aile  delta  en  incidence,”  ONERA 
Rapport  Technique  No  37/1 147  AN,  septembre  1988. 

Solignac,  J.L.,  Pagan,  D.,  Molton,  P., 

"Etude  experimentale  de  l'ecoulement  a  l'extrados  d'une  aile  delta  en  regime  incompressible,”  La  Recherche 
Aerospatiale ,  No  6,  novembre  -  decembre  1989,  pp.  47-65. 

Solignac,  J.L.,  Sarrazin,  M.,  Gallon,  M., 

"Eclatement  de  tourbillons  d’ailes  delta  a  forte  incidence,"  ONERA  Rapport  Technique  No  49/1 147  AN, 
octobre  1991. 

Spall,  R.E.,  Gatski,  T.B.,  Grosch,  C.E., 

"A  Criterion  for  Vortex  Breakdown,"  Physics  of  Fluids,  Vol.  30,  No.  11,  1987,  pp.  3434-3440. 


360 


Spillman,  J.,  Goodridge,  M., 

"Flow  Characteristics  About  a  Delta  Wing  at  15°  Incidence  With  and  Without  Edge  Blowing,”  Cranfield 
Report  Aero.  No.  9,  April  1972. 

Squire,  H.B., 

"Analysis  of  the  Vortex  Breakdown  Phenomenon.  Part  I,”  Imperial  College  of  Science  and  Technology, 
Report  No.  102,  1960. 

Squire,  H.B.,  Jones,  J.G.,  Stanbrook,  A., 

"An  Experimental  Investigation  of  the  Characteristics  of  some  Plane  and  Cambered  65  Deg  Delta  Wings  at 
Mach  Numbers  from  0.7  to  2.0,”  ARC,  R&M.  No.  3305,  1961. 

Srigrarom,  S., 

"Vortex  Breakdown  Suppression  Based  on  Self-induction  Mechanism  Theory,”  AIAA-2000-0017  Graduate, 
38th  AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  2000. 

Srigrarom,  S.,  Kurosaka,  M., 

"Shaping  of  Delta  Wing  Planform  to  Suppress  Vortex  Breakdown,"  AIAA  Journal ,  Vol.  38,  No.  1,  Jan.  2000, 
pp.  183-186. 

Srigrarom,  S.,  Kurosaka,  M., 

"Surface  Shaping  to  Suppress  Vortex  Breakdown  on  Delta  Wings,"  AIAA  Journal ,  Vol.  38,  No.  1,  Jan.  2000, 
pp.  186-187. 

Srinivas,  S.,  Gursul,  I.,  Batta,  G., 

"Active  Control  of  Vortex  Breakdown  over  Delta  Wings,”  AIAA-94-2215,  25th  AIAA  Fluid  Dynamics 
Conference,  Colorado  Springs,  CO,  June  1994. 

Stephen,  E., 

"Analysis  of  Rolled  Delta  Wing  Flows  Using  Effective  Sweep  and  Attack  Angles,”  Journal  of  Aircraft,  Vol. 
32,  No.  5,  Sept.  -  Oct.  1995,  pp.  978-984. 

Stephen,  E.,  Sopirak,  D., 

"Effects  of  Leading-Edge  Sweep  Angle  on  Nonzero  Trimmed  Roll  Angles,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  33,  No. 
4,  Jul.  -  Aug.  1996,  pp.  825-828. 

Stewartson,  K.,  Hall,  M.G., 

"The  Inner  Viscous  Solution  for  the  Core  of  a  Leading-Edge  Vortex,  Journal  of  Fluid  Mechanics ,  No.  15, 
1963,  pp.  306-318. 


361 


Suematsu,  Y.,  Ito,  T., 

“Vortex  Breakdown  Phenomena  in  a  Circular  Pipe,”  First  Report,  Modes  of  Stationary  Breakdown,  Bulletin 
of  the  JSME,  vol.  24,  No.  193,  July  1981,  pp.  1137-1144. 

Suematsu,  Y.,  Ito,  T.,  Niimi,  T.,  Nakamura,  T., 

“Vortex  Breakdown  Phenomena  in  a  Circular  Pipe,”  Second  Report,  Flow  Modes  of  Unsteady  Type 
Breakdowns,”  Bulletin  of  the  JSME ,  Vol.  25,  No.  199,  Jan.  1982,  pp.  38-45. 

Sullivan,  R.D., 

"A  Two-Cell  Vortex  Solution  of  the  Navier-Stokes  Equations,”  Journal  of  the  Aerospace  Sciences ,  Nov. 
1959,  pp.  767-768. 

Tavella,  D.A., 

'’Lift  of  Delta  Wings  with  Leading-Edge  Blowing,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  25,  No.  3,  March  1988,  pp. 
236-243. 

Telionis,  D., 

’’Post  Stall  Control  of  Swept  Wings,”  Final  Technical  Report  for  AFOSR,  1992  -  1995. 

Thompson,  S.,  Batill,  S.,  Nelson,  R.C., 

"Unsteady  Surface  Pressure  Distributions  on  a  Delta  Wing  Undergoing  Large  Amplitude  Pitching  Motions,” 
AIAA-90-031 1,  28th  AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Jan.  1990. 

Thompson,  S.,  Batill,  S.,  Nelson,  R.C., 

"Separated  Flowfield  on  a  Slender  Wing  Undergoing  Transient  Pitching  Motions,”  Journal  of  Aircraft,  Vol. 
28,  No.  8,  Aug.  1991,  pp.  489-495. 

Thomson,  W., 

"Vibrations  of  a  Columnar  Vortex,"  Proc.  Royal  Society,  Edinburgh,  Scotland,  Vol.  1,  March  1880. 

Traub,  L.W., 

"Simple  Prediction  Method  for  Location  of  Vortex  Breakdown  on  Delta  Wings,”  Journal  of  Aircraft,  Vol. 

33,  No.  2,  March  -  April  1996,  pp.  452-453. 

Traub,  L.W., 

"Prediction  of  Delta  Wing  Leading-Edge  Vortex  Circulation  and  Lift  Curve  Slope,”  Journal  of  Aircraft,  Vol. 

34,  No.  3,  May  -  June  1997,  pp.  450-452. 

Traub,  L.W., 

"Prediction  of  Vortex  Breakdown  and  Longitudinal  Characteristics  of  Swept  Slender  Planforms,”  Journal  of 
Aircraft,  Vol.  34,  No.  3,  May  -  June  1997,  pp.  353-359. 


362 


Traub,  L.W.,  Rediniotis,  O.K.,  Klute,  S.M.,  Moore,  C.T.,  Telionis,  D.P., 

"Instabilities  of  Vortex  Breakdown;  Their  Structure  and  Growth,”  AIAA-95-2308,  26th  ALAA  Fluid 
Dynamics  Conference,  June  1995. 

Traub,  L.W.,  Rediniotis,  O.K.,  Telionis,  D.P., 

"Instabilities  of  Vortex  Breakdown:  Their  Structure  and  Growth,”  AIAA-95-2308,  13th  ALAA  Applied 
Aerodynamics  Conference,  July  1995. 

Trebble,  W.J.G., 

“Exploratory  Investigation  of  the  Effects  of  Blowing  from  the  Leading-Edge  of  a  Delta  Wing,”  RAE  Tech 
Report  No.  66125,  ARC  28391,  1966. 

Tromp,  J.C.,  Beran,  P.S., 

"Temporal  Evolution  of  Three-dimensional  Vortex  Breakdown  from  Steady,  Axisymmetric  Solutions,”  AlAA 
Journal ,  Vol.  34,  No.  3,  March  1996,  pp.  632-634. 

Tromp,  J.C.,  Beran,  P.S., 

"The  Role  of  Non-unique  Axisymmetric  Solutions  in  3-D  Vortex  Breakdown,”  Physics  of  Fluids,  Vol.  9,  No. 
4,  April  1997,  pp.  992-1002. 

Tsai,  C.Y.,  Widnall,  S.E., 

"Examination  of  Group  Velocity  Criterion  for  Breakdonw  of  Vortex  Flow  in  a  Divergent  Duct,"  Physics  of 
Fluids ,  Vol.  23,  No.  5,  1980,  pp.  864-870. 

Van  Den  Berg,  J.,  Hoeijmakers,  F.,  Brandsma,  F., 

"Numerical  Investigation  into  Vortical  Flow  about  a  Delta  Wing  Configuration  up  to  Incidences  at  which 
Vortex  Breakdown  Occurs  in  Experiment,”  AIAA-94-0621,  32nd  AlAA  Aerospace  Sciences  Meeting  and 
Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1994. 

Verhaagen,  N.G., 

"The  Entrainment  Effect  of  a  Leading-Edge  Vortex,”  AIAA-85-1584,  ALAA  18th  Fluid  Dynamics  and 
Plasmadynamics  and  Laser  Conference,  Cincinatti,  OH,  July  1985. 

Verhaagen,  N.G., 

“Boundary  Layer  Effects  of  the  Flow  of  a  Leading-Edge  Vortex,”  AlAA  -93-3463,  1 1th ALAA  Applied 
Aerodynamics  Conference,  Monterey,  CA,  Aug.  1993. 

Verhaagen,  N.G., 

“Tunnel  Wall  Effect  on  the  Flow  around  a  76/40°  Double  Delta  Wing,”  AlAA  -98-0312,  36th  ALAA 
Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1998. 


363 


Verhaagen,  N.G., 

"Effects  of  Sideslip  on  the  Flow  Over  a  65-deg  Delta  Wing,”  AIAA-2000-0977,  38th  AIAA  Aerospace 
Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  2000. 

Verhaagen,  N.G.,  Jenkins,  L.N.,  Kern,  S.B.,  Washburn,  A.E., 

"A  Study  of  the  Vortex  Flow  over  a  76/40-deg  Double-Delta  Wing,”  AIAA  95-0650,  33rd  AIAA  Aerospace 
Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1995. 

Verhaagen,  N.,G.,  Kruiserink, 

"The  Entrainment  Effect  of  a  Leading-Edge  Vortex,"  AIAA-85-1584,  18th  AIAA  Fluids  Dynamics  and 
Plasmadynamics  and  Lasers  Conference,  Cincinatti,  OH,  July,  1985. 

Verhaagen,  N.G.,  Van  Ransbeeck,  P., 

"Experiemntal  and  numerical  investigation  of  the  flow  in  the  core  of  a  leading  edge  vortex,"  AIAA-90-0384, 
28th  AIAA  Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1990. 

Visbal,  M.R., 

"Onset  of  Vortex  Breakdown  Above  a  Pitching  Delta  Wings,”  AIAA  Journal ,  Vol.  32,  No.  8,  Aug.  1994,  pp. 
1568-1575. 

Visbal,  M.R., 

"Computational  and  Physical  Aspects  of  Vortex  Breakdown  on  Delta  Wings,”  AIAA  95-0585,  33rd  AIAA 
Aerospace  Sciences  Meeting  and  Exhibit,  Reno,  NV,  Jan.  1995. 

Visser,  K.D.,  Iwanski,  K.P.,  Nelson,  R.C.,  Ng,  T.T., 

"Control  of  Leading  Edge  Vortex  Breakdown  by  Blowing,”  AIAA  88-0504,  26th  AIAA  Aerospace  Sciences 
Meeting,  Reno,  NV,  Jan.  1988. 

Visser,  K.,  Nelson,  R.C., 

"Measurements  of  Circulation  and  Vorticity  in  the  Leading-Edge  Vortex  of  a  Delta  Wing,”  AIAA  Journal , 
Vol.  31,  No.  1,  Jan.  1993,  pp.  104-111. 

Vorobieff,  P.V.,  Rockwell,  D.O., 

"Multiple- Actuator  Control  of  Vortex  Breakdown  on  a  Pitching  Delta  Wing,”  AIAA  Journal ,  Vol.  34,  No. 

10,  Oct.  1996,  pp.  2184-2186. 

Vorobieff,  P.V.,  Rockwell,  D.O., 

"Vortex  Breakdown  on  Pitching  Delta  Wing:  Control  by  Intermittent  Trailing-Edge  Blowing,”  AIAA 
Journal ,  Vol.  36,  No.  4,  April  1998,  pp.  585-589. 


364 


Wahls,  R.A.,  Vess,  R.J.,  Moskovitz,  C.A., 

"Experimental  Investigation  of  Apex  Fence  Flaps  on  Delta  Wings,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  23,  No.  10,  Oct 
1986,  pp.  789-797. 

Washburn,  A.E.,  Visser,  K.D., 

"Evolution  of  Vortical  Strucutres  in  the  Shear  Layer  of  Delta  Wings,"  AIAA-94-23 17,  25th  AIAA  Fluid 
Dynamics  Conference,  Colorado  Springs,  CO,  June  1993. 

Wedemeyer,  E.,  H., 

"Vortex  Breakdown,”  AGARD-VKI  Lecture  Series  121,  High  Angle  of  Attack  Aerodynamics,  1982. 

Wentz,  W.H.,  Jr.,  Kohlman,  D., 

"Vortex  Breakdown  on  Slender  Sharp-Edged  Wings,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  8,  No.  3,  March  1971,  pp. 
156-161. 

Werle,  H„ 

"Visualisation  en  tunnel  hydrodynamique,”  La  Recherche  Aeronautique,  No  33,  1953. 

Werle,  H., 

"Quelques  resultats  experimentaux  sur  les  ailes  en  fleche,  aux  faibles  vitesses,  obtenus  en  tunnel 
hydrodynamique,”  La  Recherche  Aeronautique ,  No  41,  septembre  -  octobre  1954. 

Werle,  H., 

"Apergu  sur  les  possibility  experimentales  du  tunnel  hydrodynamique  a  visualisation  de  l’ONERA,”  Note 
Technique  No.  48,  1958. 

Werle,  H., 

"Essai  de  verification  de  la  conicite  de  l'ecoulement  autour  d’une  aile  delta,”  La  Recherche  Aeronautique , 

No.  63,  1958. 

Werle,  H., 

"Quelques  observation  en  tunnel  hydrodynamique  sur  les  bourrelets  de  bord  d'attaque,”  La  Recherche 
Aeronautique,  No.  70,  1959. 

Werle,  H., 

"Sur  Teclatement  des  tourbillons  d'apex  d'une  aile  delta  aux  faibles  vitesses,”  La  Recherche  Aeronautique, 
No.  74,  janvier-fevrier  1960. 

Werle,  H., 

"Tourbillons  d’ailes  mince  tres  elancees,”  La  Recherche  Aerospatiale,  No.  109,  1965. 


365 


Werle,  H., 

"Sur  l'eclatement  des  tourbillons,”  ONERA  Note  Technique  No.  175,  1971. 

Werle,  H., 

"Hydrodynamic  flow  visualisation,”  Annual  Review  of  Fluid  Mechanics ,  Vol.  5,  1973. 

Werle,  H., 

"Sur  1'ecoulement  au  bord  d'attaque  d'un  profil  portant,”  La  Recherche  Aerospatiale,  No.  1973-4,  1973. 
Werle,  H., 

"Etude  phenomenologique  de  la  formation  et  de  l'eclatement  des  tourbillons  au  tunnel  hydrodynamique 
TH2,”  ONERA  Rapport  Technique  No  29/1147  AY,  septembre  1985. 

Werle,  H.,  Fiant,  C., 

"Visualisation  hydrodynamique  de  1'ecoulement  a  basse  vitesse  autour  d'une  maquette  d’avion  du  type 
'Concord e,',”  La  Recherche  Aerospatiale,  No.  102,  1964. 

Werle,  H.,  Gallon,  M., 

"Controle  d’ecoulements  par  jet  transversal,”  ONERA  Extrait  de  1’ Aeronautique  et  l'Astronautique  No.  34, 
1972,  pp.  22-33. 

Werle,  H.,  Solignac,  J.L., 

"Bulbes  de  recirculation  au  sein  d'un  sillage,”  La  Recherche  Aerospatiale  No.  1977-1,  pp.  15-30. 

Wilson,  J.D., 

“Calculation  of  Vortex  Breakdown  Locations  for  Flow  Over  Delta  Wings,”  Journal  of  Aircraft,  Vol.  14,  No 
10,  Oct.  1977,  pp.  1020-1022. 

Wood,  N.J.,  Lee,  K.T.,  Roberts,  L., 

"Dynamic  Control  of  Vortical  Flow  on  Delta  Wings  at  High  Angles  of  Attack,”  AIAA-88-4333,  AIAA 
Atmospheric  Flight  Mechanics  Conference,  Minneapolis,  MN,  Aug.  1988. 

Wood,  N.J.,  Roberts,  L., 

"Control  of  Vortical  Lift  on  Delta  Wings  by  Tangential  Leading-Edge  Blowing,”  Journal  of  Aircraft,  Vol. 
25,  No.  3,  March  1988,  pp.  236-243. 

Wood,  H.J.,  Roberts,  L.,  Celik,  Z., 

"Control  of  Asymmetric  Vortical  Flows  over  Delta  Wings  at  High  Angles  of  Attack,”  Journal  of  Aircraft, 
Vol.  27,  No.  5,  May  1990,  pp.  429-435. 


366 


Yeh,  D.T.,  Travella,  D.A.,  Roberts,  L.,  Fujii,  K. 

"Navier-Stokes  Computation  of  the  Flow  Field  over  Delta  Wings  with  Spanwise  Leading-Edge  Blowing," 
AIAA-88-2558, ,  6th  AIAA  Applied  Aerodynamics  Conference,  Williamsburg,  VA,  June  1988. 


367 


9. 


ANNEXE 


9.1.  Annexe  1  :  Tableaux  bibliographiques 

Tableau  9.1  :  Etudes  experimentale  sur  l'ecoulement  tourbillonnaire  et  l'eclatement. 


Auteur _ _ Date _ _ Aspects  cles 


Addington 

1998 

Aile  delta,  topologie,  eclatement,  etats 
critiques 

Addington  et  Nelson 

1998 

Aile  delta,  topologie,  etats  critiques 

Afchain 

1988 

Aile  delta,  ailettes,  velocimetrie  laser, 
eclatement,  controle 

Afchain  et.  al. 

1983, 1991,  1992,  1993 

Aile  delta,  ailettes,  velocimetrie  laser, 
eclatement,  controle 

Arena 

1989, 1990,  1992 

Aile  delta,  "wing  rock" 

Ayoub  et  McLachlan 

1987 

Aile  delta,  interaction  des  tourbillons 

Barberis 

1993,  1994 

Decollement  tridimensionnel 

Beutner 

1998 

Velocimetrie  digitale  et  globale  (DGV) 

Billant,  Chomaz, 

Heurre 

1998 

Jet  tournant,  eclatement 

Brucker 

1993 

Aile  delta,  eclatement,  velocimetrie  par 
images  de  particules(PIV) 

Brucker  et  Althaus 

1992,  1995 

Aile  delta,  eclatement,  velocimetrie  par 
images  de  particules(PIV) 

Carcaillet,  Manie, 

Pagan,  Solignac 

1986 

Aile  delta 

Chanaud 

1965 

Tourbillon  confine,  "vortex  whistle", 
oscillation 

Chanetz 

1986 

Ogive-cylindre,  topologie 

Chigier 

1974 

Aile  delta,  eclatement,  velocimetrie 
laser 

Cornish 

1983 

Aile  delta,  ecoulement  tourbillonnaire 

Delery 

1988, 1990,  1992,  1994 

Topologie,  aile  delta,  ogive-cylindre 

Delery,  Horowitz,  et  al 

1984 

Aile  delta,  eclatement,  supersonique 

Delery  et  Molton 

1994 

Aile  delta,  eclatement,  topologie 

Delery,  Pagan, 

Solignac 

1987 

Ailettes,  eclatement,  mesures,  controle 

Deng,  Gursul 

1996 

Aile  delta,  instability 

Donohoe  et  Bannick 

1997 

Aile  delta,  supersonique 

Eamshaw 

1964 

Aile  delta,  visualisations 

Elle 

1958,  1960 

Aile  delta,  visualisations,  eclatement 

Ericsson 

1998 

Aile  delta,  interference  des  parois, 

Escudier 

1984, 1988 

Tourbillon  confine,  velocimetrie  laser, 
critere  pour  l'eclatement 
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Escudier  et  Keller 

1983,  1985 

Tourbillon  confine,  velocimetrie  laser, 
critere  pour  l'eclatement  -  transition  de 

2  etats 

Escudier  et.  al. 

1980,  1982 

Tourbillon  confine,  velocimetrie  laser, 
structure  de  l'eclatement  et  la  zone  de 
recirculation 

Faler 

1976 

Tourbillon  confine,  mesures  de 
l'ecoulement,  velocimetrie  laser,  types 
d'eclatement 

Faler  et  Leibovich 

1977, 1978 

Tourbillon  confine,  mesures,  types 
d'eclatement 

Fennel 

1971 

Aile  delta 

Gad-El-Hak  et 

Blackwelder 

1985 

Sous-structures  dans  la  nappe  de 
cisaillement 

Garg  et  Leibovich 

1979 

Tourbillon  confine,  fluctuations  de 
l'eclatement 

Germain 

1955 

Tourbillons  de  bout  d'aile 

Green  well  et  Wood 

1992 

Aile  delta,  mesures  de  pression 
stationnaire 

Gursul  et.  al. 

1994, 1995,  1998,  2000 

Aile  delta,  fluctuations,  tangage 

Gursul  et  Xie 

1998,  1999 

Instabilite 

Harvey 

1962 

Tourbillon  confine,  eclatement  spiral  et 
bulbe 

Ho 

1995 

Tourbillons,  eclatement,  controle 

Hoang,  Rediniotis, 
Telionis 

1993 

Aile  delta 

Horowitz 

1984 

Interaction  choc/tourbillon  et 
eclatement 

Huang,  Sun,  Hanff 

1997 

Aile  delta,  etats  critique,  visualisation 
parietale 

Hummel 

1965, 1967,  1978 

Aile  delta,  mesures  des  forces  et 
pressions 

Hummel  et  Srinivasan 

1967 

Aile  delta,  mesures  de  portance,  trainee 
et  moments 

Jenkins 

1994,  1997 

Aile  delta 

Jenkins,  Myatt,  Hanff 

1996 

Aile  delta,  etats  critiques 

Jobe 

1998 

Ailes  delta 

Jobe,  Hsia,  Jenkis, 
Addington 

1996 

Aile  delta,  etats  critiques 

Jupp,  Coton,  Green, 
Balbraith 

1998 

Aile  delta,  mesures  de  pression 
instationnaire 

Kegelman  et  Roos 

1989 

Aile  delta,  bords  d'attaques  differents 

Kirkpatrick 

1964 

Tourbillon  confine,  mesures  par  pitot 

Lambourne 

1965 

i  1  1 - 4 - 

Aile  delta,  visualisation 

Lambourne  et  Bryer 

1961 

Aile  delta,  visualisation,  eclatement 
spiral  et  bulbe,  controle 
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Lawford  et  Beauchamp 

1961 

Aile  delta,  visualisation 

Lee  et  Ho 

1989 

Aile  delta 

Leibovich 

1978,  1984 

Tourbillon  confine,  eclatement, 
velocimetrie  laser 

LeMay,  Batill,  Nelson 

1988 

Aile  delta,  tangage 

Leuchter  et  Solignac 

1983 

Ailette 

Lopez 

1994 

Aile  delta 

Lourenco,  Shih, 
VanDommelen, 
Krothapalli 

1995 

Aile  delta,  tangage 

Lowson  et.  al. 

1989,  1995 

Aile  delta,  visualisation,  velocimetrie 
laser,  sous-structures  dans  la  nappe  de 
cisaillement 

Magness,  Robinson, 
Rockwell 

1992 

Aile  delta,  PIV 

Menke 

1996 

Aile  delta,  oscillation  de  1'eclatement 

Menke  et  Gursul 

1997,  1999 

Aile  delta,  oscillation  de  1'eclatement 

Menke,  Yang,  Gursul 

1996,  1999 

Aile  delta,  oscillation  de  1'eclatement 

Mirande,  Solignac, 
Benay 

1981 

Aile  delta 

Molton 

1984,  1986,  1992 

Ailette,  aile  delta 

Molton,  Barberis, 
Monnier,  Loiret 

1998 

Aile  delta 

Myatt 

1997 

Aile  delta,  etats  critiques 

Nelson 

1991 

Aile  delta,  mesures,  tangage 

Ng 

1998 

Aile  delta,  instability,  sous-structures 

Pagan 

1989,  1990 

Aile  delta,  ailettes,  mesures, 
velocimetrie  laser,  controle 

Pagan  et  Benay 

1988 

Aile  delta 

Pagan,  Molton, 

Solignac 

1988 

Ailette,  aile  delta 

Pagan  et  Molton 

1990 

Ailette 

Pagan  et  Solignac 

1985,  1986 

Aile  delta 

Pascal 

1992 

Tourbillon  d'ailettes,  velocimetrie  laser 

Pascal  et  Corbel 

1991 

Tourbillon  d'ailettes,  velocimetrie  laser 

Payne 

1987 

Aile  delta  ,  visualisation,  velocimetrie 
laser 

Payne,  Ng,  Nelson  et 
Schiff 

1988 

Aile  delta,  visualisation,  velocimetrie 
laser 

Peckham  et  Atkinson 

1957 

Aile  delta,  aile  gothiques,  visualisation 

Pelletier  et  Nelson 

1995,  1998 

Aile  delta,  effets  des  parois 

Poisson-Quinton  et.  al. 

1964,  1967 

Aile  droites  et  ailes  de  fortes  fleches 

Portnoy 

1988 

Aile  delta,  oscillation  de  1'eclatement, 
interaction  des  tourbillons 

Pouillard,  Jacquin  et 
Geffroy 

1999 

Jet  tournant 
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Rediniotis,  Klute, 
Hoang,  Telionis 

1994 

Aile  delta  en  tangage 

Rockwell 

1993 

Aile  delta,  controle,  PIV 

Rusak  et.  al. 

1998 

Eclatement  tourbillonnaire 

Sarpkaya 

1966,  1971,  1974,  1995 

Tourbillon  confine,  types  d'eclatement 
(bulbe, 

spiral,  double  helice) 

Sarrazin 

1990 

Aile  delta,  tunnel  hydrodynamique 

Smith,  Ralston,  Mann 

1979 

Tourbillons  du  nez  de  fuselage 

Solignac  et.  al. 

1980,  1982,  1983,  1984, 
1988,  1989,  1991,  1992 

Aile  delta,  ailettes,  eclatement,  gradient 
de  pression  adverse 

Solignac,  Sarrazin, 
Gallon 

1991 

Aile  delta,  oscillation  de  l'eclatement, 
tunnel  hydrodynamique 

Solignac  et  Benay 

1980 

Aile  delta 

Solignac  et  Gallon 

1992 

Aile  delta,  tunnel  hydrodynamique 

Stephen  et.  al. 

1995,  1996 

Aile  delta,  roulis 

Thompson,  Batill, 
Nelson 

1990,  1991 

Aile  delta,  tangage 

Traub  et.  al. 

1995,  1996 

Instability 

Verhaagen 

1985, 1993,  1998,  2000 

Aile  delta,  double  delta 

Visser  et  Nelson 

1993 

Aile  delta,  circulation  et  rotationnel 

Wentz  et  Kohlman 

1971 

Aile  delta,  effets  d'incidence  et  fleche, 
mesures  de  portance,  trainee  et 
moments 

Werle 

1953, 1954,  1959,  1960, 
1965,  1971,  1973,  1985 

Visualisation,  tunnels 
hydrodynamiques,  ailes  delta,  controle, 
eclatement 

Werle  et.  al. 

1964, 1972,  1977 

Aile  delta 
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Tableau  9.2  :  Etudes  theorique  et  numerique  sur  1'ecoulement  tourbillonnaire  et  l'eclatement. 


Auteur  _ Date  _ Aspects  cles 


Arena  et  Nelson 

1989 

.  ,  A _ _ _ 

Aile  delta,  "wing  rock" 

Batchelor 

1967 

Mecanique  des  fluide  (livre) 

Benay 

1983,  1984 

Numerique  Navier-Stokes 

Benjamin 

1962,  1965,  1967 

Propagation  d'ondes,  transition 
supercritique-  subcritique 

Bossel 

1967,  1968,  1969,  1970, 
1972 

Analogic  avec  decollement,  quasi- 
cylindrique 

Brandt 

1995 

Numerique,  vortex  lattice  methode 

Brown  et  Michael 

1955 

Aile  delta,  decollement 

Burgers 

1948 

Solution  analytique 

Cary 

1997,  1998 

Eclatement,  spirale,  dissymetrie, 
numerique 

Cheung,  Jumper  et 
Nelson 

1995 

Aile  delta,  numerique 

Darmofal 

1993 

Eclatement,  numerique 

Delbende,  Chomaz  et 
Huerre 

1998 

Instabilites 

Van  den  Berg, 

Hoeij  makers  et 
Brandsma 

1994 

Numerique 

Ekaterinaris  et  Schiff 

1990 

Numerique 

Escudier  et  Keller 

1983,  1985 

Transition  entre  2  etats  (super-  et 
subcritiques) 

Fraenkel 

1967 

Etats  conjugues,  propagation  d'ondes 

Gartshore 

1962 

Quasi-cylindrique,  analogic  de 
decollement, 

Grabowski  et  Berger 

1976 

Solutions  analytiques  et  numeriques 

Guiraud 

1956 

Methodes  asymptotiques,  analytique 

Hall 

1960,  1965,  1967,  1972 

Quasi-cylindrique,  analogic  avec 
decollement 

Hirschel 

1996 

Numerique 

Huang  et  Chow 

1996 

Numerique 

Huang,  Sun  et  Hanff 

1997,  2000 

Etat  critique,  enduit  visqueux 

Jones 

1960 

Instability,  numerique 

Jumper,  Nelson  et 
Cheung 

1993 

Rotationnel  (model  simple) 

Legendre 

1952,  1953,  1954,  1959, 
1965,  1977,  1981 

Quasi-cylindrique,  analogic  avec 
decollement 

Leibovich 

1970,  1978,  1984,  1985 

Etat  critique,  propagation  d'ondes, 
perturbations  dissymetriques,  instability 

Leibovich  et  Ma 

1983  [ 

Onde  solitaire 

Leibovich  et 

Stewartson 

1983 

Etat  critique 

Ludwieg 

1961, 1962,  1970 

Instability 
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Mager 

1972 

Quasi-cylindrique,  critere  type  point 
singulier 

Nakamura  et  Uchida 

1981 

Analyse  par  methode  integrale 

Nguyen 

1980 

Instability  perturbations  spirales 

Polhamus 

1971 

Portance  due  au  tourbillons 

Raat 

1975 

Quasi-cylindrique,  analyse  par  methode 
integrale 

Randall  et  Leibovich 

1973 

Propagation  d'ondes 

Roy 

1952, 1957,  1959 

Decollement  tridimensionnel, 
tourbillons 

Saffman 

1992 

Tourbillons  (livre) 

Shah,  Atsavapranee  et 
Hsu 

1999 

Simulation  directe 

Shi 

1985 

Solution  numerique,  dependance  avec 
le  temps 

Squire  et.  al. 

1960,  1961 

Propagation  d'ondes,  ecoulement 
critique 

Suematsu,  Ito  Niimi  et 
Nakamura 

1982 

Instability 

Sullivan 

1959 

Solution  analytique,  cercles  limites 

Traub 

1996,  1997 

Instabilites 

Tromp  et  Beran 

1996, 1997 

Numerique 

Tsai  et  Widnall 

1980 

Critere  de  vitesses  de  groupe 

Visbal 

1994,  1995 

Numerique 
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Tableau  9.3  :  Liste  chronologique  des  etudes  experimental  sur  le  controle  de  Tecoulement 
tourbillonnaire  et  de  Teclatement. 


9.3a)  Methodes  mecaniques 


Auteur _ _ Date  _ Aspects  cles 


Werle 

1960 

Obstacle  a  l'aval  de  l'aile 

Smith,  Ralston,  Mann 

1979 

Virures,  extensions  de  bord  d'attaque  (F-16, 
F-18) 

Lamar 

1980 

Virures 

Frink  et  Lamar 

1981 

Virures 

Rao 

1979,  1980 

Volets  de  bord  d’attaque 

Marchman 

1981 

Volets  de  bord  d'attaque 

Marchman  et  Grantz 

1982 

Volets  de  bord  d’attaque  et  de  bord  de  fuites 

Marchman  et  Terry 

Virures  et  volets 

Rao  et  Buter 

1983 

Volets  d'apex 

Hoffler  et  Rao 

1984 

Volet  d'onglet  (Vortex  tab) 

Wahls,  Vess,  Moskovitz 

1986 

Barrieres  d'apex 

Klute  et  al. 

1993 

Volet  d’apex 

Schaeffer,  Rediniotis, 

Telionis 

1993 

Volet  de  cavite 

Hebbar 

1994 

Virures,  double  delta 

Pilkington  et  Wood 

1994 

Volets  de  bord  de  fuites 

Srinivas,  Gursul,  Batta 

1994,  1995 

Changement  de  Tangle  de  fleche 

Gursul 

1995 

Volets,  changement  de  Tangle  de  fleche 

Gursul,  Yang,  Deng 

1995 

Changement  de  Tangle  de  fleche 

Rao,  Sharma,  Telionis 

1995 

Volets  oscillants 

Vorobieff  et  Rockwell 

1996 

Volets  de  bord  d'attaque  et  de  bord  de  fuites 

Deng  et  Gursul 

1996 

Volets  de  bord  d'attaque 

Srigrarom 

2000 

Bord  d'attaque  sinusoidal 

9.3b)  Methodes  pneumatiques  -  aspiration 


Auteur 

Date 

Aspects  cles 

Werle 

1960 

Dans  la  region  de  recirculation 

Lambourne  et  Bryer 

1960,  1961 

Aval  du  bord  de  fuite 

Hummel 

1967 

Au  bord  de  fuite 

Cornish 

1970,  1983 

Aile  delta,  soufflage 

Parmenter  et  Rockwell 

1990 

Sur  Textrados,  en  aval  de  la  position 
d'eclatement 

Owens  et  Perkins 

1995 

Le  long  du  bord  d'attaque  -  intrados  et 
extrados 

McCormick  et  Gursul 

1996 

Le  long  du  bord  d'attaque 

Maines,  Moeller  et  Rediniotis 

1999 

Le  long  du  bord  d'attaque 
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9.3c)  Methodes  pneumatiques  -  soufflage  au  bord  de  fuite 


Auteur 

Date 

Aspects  cles 

Legendre 

1954 

Theorie 

Werle  et  Fiant 

1964 

Reacteurs  de  type  Concorde  -  intrados 

Helin 

1994 

0  <  VR  <  8 

Nawrocki 

1995 

Symetrique  et  dissymetrique,  jets 
orientables  ±45° 

Shih  et  Ding 

1996 

Jets  orientables  de  30°  vers  le  haut  a  45° 
vers  le  bas 

Vorobieff  et  Rockwell 

1998 

37  trous  le  long  le  bord  de  fuite 

1999 

0  <  Vr  <  15,  symetrique  et  dissymetrique 

9.3d)  Methodes  pneumatiques  -  soufflage  ailleurs 


Auteur _  Date _ _ Aspects  cles 


Werle 

I960,  1971 

Dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon, 
contre  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon 

Alexander 

1963 

Le  long  le  bord  d'attaque 

Trebble 

1966 

Normal  au  bord  d'attaque 

Dixon 

1969 

Transversal,  "spanwise  blowing" 

Cornish 

1970,  1983 

Transversal 

Poisson-Quinton 

1970 

Transversal 

Werle  et  Gallon 

1972 

Transversal 

Spillman  et  Goodridge 

1972 

Le  long  du  bord  d'attaque 

Bradley  et  Wray 

1974 

Dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon 

Bradley,  Whitten  et  Wray 

1976 

Dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon 

Campbell 

1976 

Parallele  au  bord  d'attaque 

Dixon,  Dansby  et  Poisson- 
Quinton 

1978 

Transversal 

Anglin  et  Satran 

1979 

Transversal 

Ericksen 

1979 

Selon  l'envergure  (F-5) 

Seginer  et  Salomon 

1983 

Parallele  au  bord  d'attaque 

Satran,  Gilbert  et  Anglin 

1985 

Transversal 

Owen  et  Peake 

1986 

En  aval  de  l'aile 

Er-El  et  Seginer 

1986 

Parallele  au  bord  d'attaque 

Shi 

1987 

Dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon 

Visser,  Iwanski,  Nelson  et  Ng 

1988 

Dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon 

Wood  et  Roberts 

1988 

Tangentiel  avec  bord  d'attaque  arrondis 

Wood,  Lee  et  Roberts 

1988 

Tangentiel  avec  bord  d'attaque  arrondis 

Iwanski,  Ng  et  Nelson 

1989 

Dans  la  direction  de  l’axe  du  tourbillon 

Pagan,  Molton  et  Solignac 

1988 

Ailettes,  soufflage  dans  l'axe 

Reynolds  et  Abtahi 

1989 

Applique  a  la  position  d'eclatement 

Roberts  et  Wood 

1989 

Tangentiel  avec  bords  d'attaque  arrondis 
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Pagan 

1990 

Ailettes,  soufflage  dans  l'axe 

Pagan  et  Molton 

1990 

Ailettes,  soufflage  dans  l'axe 

Afchain  et  Deluc 

1992 

Dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon 

Miller  et  Gile 

1992 

Dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon 

Laval-Jeantet 

1993 

Dans  la  direction  de  l’axe  du  tourbillon 

Rockwell 

1993 

Bilan  des  methodes  de  controle 

Johari  et  Moreira 

1996 

Parallele  au  bord  d'attaque,  continue  et 
pulse 

Hong,  Celik,  Roberts 

1996 

Le  long  du  bord  d'attaque 

Kuo,  Lu,  Lin 

1997 

Dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon 

Guillot,  Gutmark,  Garrison 

1998 

Dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon 

Kuo  et  Lu 

1998 

Dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon 

Loiret  et  Afchain 

1998 

Dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon 

Mitchell,  Barberis,  Molton, 
Delery 

1998, 

1999,2000 

Dans  la  direction  de  l'axe  du  tourbillon 

9.3e)  Methodes  pneumatiques  -  aspiration  et  soufflage 


Auteur 

Date 

Aspects  cles 

Gad-El-Hak  et  Blackwelder 

1987 

Controle  des  sous-structures  dans  la 

couche  de  cisaillement 

Magness,  Robinson  et 
Rockwell 

1989 

Controle  et  analyse  d'echelles  de  temps 

Gu,  Robinson  et  Rockwell 

1993 

Tangentiel  avec  bords  d'attaque  arrondis 

Guy,  Morrow,  McLaughlin  et 
Wynagnski 

1999,  2000 

Le  long  du  bord  d'attaque,  pulse  (comme 
un  jet  synthetique) 
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9.2.  Annexe  2  :  Publications 


Au  cours  de  la  these,  j'ai  presente  6  papiers  en  congres,  un  papier  en  cooperation  avec  les  autres  chercheurs 
dans  le  cadre  du  PRF  "Controle  Actif  de  recoupment"  de  l'Onera,  et  j’ai  propose  trois  articles  pour 
publication  dans  des  journaux.  A  ce  jour,  mon  premier  article  dans  VAIAA  Journal  est  sorti  en  mai  2000. 
L'article  pour  le  Journal  of  Aircraft  a  ete  soumis  en  septembre  1999  mais  l'editeur  a  demissionne  et  la 
procedure  a  ete  reprise  en  janvier  2000.  Le  deuxieme  article  pour  VAIAA  Journal  a  ete  recemment  soumis  en 
avril  2000.  J’attends  encore  la  reponse  de  ces  deux  journaux.  Ces  articles  et  ces  papiers  ont  les  references 
suivantes  : 

Articles  : 

Mitchell,  A.M.,  Barberis,  D.,  Molton,  P.,  Delery,  J.,  “Oscillation  of  Vortex  Breakdown  Location  and  Control  of  the 
Time-Averaged  Location  by  Blowing,"  AIAA  Journal,  Vol.  38,  No.  5,  May  2000,  pp.  793-803. 

Mitchell,  A.M.,  Molton,  P.,  Barberis,  D.,  Delery,  J.,  "Control  of  Leading-edge  Vortex  Breakdown  by  Trailing  Edge 
Injection”,  Journal  of  Aircraft,  soumis  en  septembre  1999.  (article  fait  a  partir  du  papier  AIAA-99-3202) 

Mitchell,  A.M.,  Molton,  P.,  Barberis,  D.,  Delery,  J.,  "Control  of  Vortex  Breakdown  by  Along-the-Core  Blowing,"  AIAA 
Journal ,  soumis  en  avril  2000.  (article  fait  a  partir  du  papier  AIAA-00-2608) 

Papiers  : 

Mitchell,  A.M.,  Barberis,  D.,  Molton,  P.,  "Experimental  Studies  of  Control  Techniques  for  Incompressible  3-D 
Separation  and  Vortex  Breakdown,"  AIAA-00-4415,  18th  AIAA  Applied  Aerodynamics  Conference,  Denver,  CO, 
14-17  Aug.  2000.  (presentation  prevue  en  aout  2000) 

Mitchell,  A.M.,  Molton,  P.,  Barberis,  D.,  Gobert,  J.-L.,  "Control  of  Vortex  Breakdown  by  Along-the-Core  Blowing”, 
AIAA-00-2608,  AIAA  Fluids  2000  Conference,  Denver,  CO,  19-22  June  2000.  (Invited) 

Gobert,  J.-L.,  Barberis,  D.,  Mitchell,  A.M.,  Molton,  P.,  Archambaud,  J.-P.,  Pailhas,  G.,  Correge,  M.,  "Active  Flow 
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